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Введение 


Под системой самонаведения понимают совокупность устройств* 
обеспечивающую наведение управляемого объекта (УО) на цель 
по поступающим от нее шгналам. Если обнаружение цели, ее се- 
лекция на окружающем фоне и измерения параметров относитель¬ 
ного движения цели и УО осуществляются радиоэлектронными-* 
т. е. радиотехническими либо оптико-электронными устройствами* 
то получающаяся при этом система самонаведения называется ра- 
диоэлектронной. 

Данная книга, подготовленная в интересах радиоспециалистов, 
содержит основные сведения по принципам построения, основным 
характеристикам, математическим моделям, а также методам ана¬ 
лиза и синтеза систем самонаведения в целом и их составных ча¬ 
стей с учетом достижений современных теорий оптимального уп¬ 
равления и оптимальной фильтрации. Кроме того, значительное 
место отводится эвристическим и оптимальным алгоритмам траек- 
торного управления, т. е. управления движением центра масс само- 
наводящегося объекта. 

Книга разделяется на 8 глав. В гл. 1 рассмотрены принципы 
построения, классификация и обобщенные структурные схемы ра¬ 
диоэлектронных систем самонаведения. Наряду с этим в ней при¬ 
водятся обобщенные схемы контуров самонаведения и математи¬ 
ческие модели их звеньев, основные сведения о методах анализа 
контуров самонаведения и необходимые для синтеза положения 
современной теории оптимального управления с обсуждением того^ 
что дает эта теория ірадиоспециалистам. Гл. 2 посвящена алгорит¬ 
мам работы систем самонаведения, т. е. получению математических 
соотношений, связывающих сигналы траекторного управления с из¬ 
меренными значениями фазовых координат самонаводящего объек¬ 
та. В этой главе, помимо широко известных эвристических алгорит¬ 
мов работы систем самонаведения, большое внимание уделяется 
получению оптимальных алгоритмов траекторного управления. Гл. 3 
содержит общие сведения о радиоэлектронных устройствах систелв 
самонаведения. Здесь дается общая характеристика когерентных и 
некотерентных радиолокационных сигналов, а также сигналов оп¬ 
тического диапазона электромагнитных волн, приводятся струк¬ 
турные схемы радиолокационных и оптико-электронных устройств 
и освещается вопрос об оптимальном комплексировании радио¬ 
технических и нерадиотехнических измерителей в системах само¬ 
наведения. 

В гл. 4—6 рассматриваются радиоэлектронные обнаружителе 
и измерители параметров относительного движения управляемого 
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объекта и цели. Значительное внимание при этом уделяется комп¬ 
лексному использованию различных по принципам действия источ¬ 
ников информации. При изложении материала об обнаружителях 
(гл. 4) обсуждаются лишь специфические вопросы функционирова¬ 
ния, анализа и -синтеза этих устройств в составе аппаратуры си¬ 
стем самонаведения. 

Гл. 5 посвящена радиоэлектронным измерителям дальности до 
цели, а также скорости и ускорения сближения управляемого объ¬ 
екта с нею. В этой главе кратко излагаются основные положения 
теории оптимального измерения дальности и ее производных по 
времени, даны материалы по аналоговым и цифровым дискрими¬ 
наторам и фильтрам, комплексированию радиотехнических и не¬ 
радиотехнических измерителей при аналоговой и цифровой обра¬ 
ботке сигналов. В гл. 6 рассматриваются вопросы построения и 
функционирования аналоговых и цифровых измерителей угловых 
координат цели и их производных по времени. Здесь также пред¬ 
ставлены комплексные оптимальные и реальные измерители, даны 
их схемы и намечены пути уменьшения ошибок измерения. 

Гл. 7 завершает 'рассмотрение основных устройств, использу¬ 
емых в радиоэлектронных системах самонаведения. Она содержит 
необходимые для радиоспециалистов сведения об управляющих 
устройствах самолетов и ракет. Эти устройства, именуемые часто 
системами автоматического управления (САУ) самолетов и систе¬ 
мами управления ракет (СУР), связаны с радиоэлектронными из¬ 
мерителями и вычислителями систем самонаведения. Кроме того, 
гл. 7 содержит материалы по динамическим структурным схемам 
контуров самонаведения, позволяющим определить место радио¬ 
электронных измерителей и вычислителей в системах самонаведе¬ 
ния. 

Гл. 8 посвящена анализу устойчивости и точности радио¬ 
электронных систем самонаведения. Пр и этом значительное место 
отводится анализу влияния кинематического звена и параметров 
радиолокационных измерителей на протекание процессов самона¬ 
ведения. Из четырех групп ошибок, свойственных системам само¬ 
наведения и детально обсуждаемых в [93] применительно к си¬ 
стемам управления ракетами, здесь рассматриваются только ди¬ 
намические и флюктуационные ошибки. 

Встречающиеся в книге термины и их обозначения из механики 
полета летательных аппаратов в атмосфере соответствуют ГОСТ 
20058—74. 

Книга написана в результате систематизации материалов, име¬ 
ющихся в открытой отечественной и зарубежной литературе, пере¬ 
чень которой приведен в конце книги. Вместе с тем в ней освеща¬ 
ется ряд теоретических вопросов, ответы на которые получены в 
результате самостоятельной работы авторов. 

Чтобы при ограниченном объеме книги излагаемый материал 
был более конкретным и содержательным, в качестве управляемых 
объектов (УО) приняты аэродинамические летательные аппараты 
(ЛА) —самолеты и ракеты. Получающиеся при этом системы са- 
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монаведения оказываются одними -из наиболее сложных. Изучив их, 
сравнительно легко можно освоить и системы, обеспечивающие 
самонаведение объектов иного вида. Следует подчеркнуть, что 
самонаведению самолетов уделялось до сих пор сравнительно ма¬ 
лое внимание. 

Основные теоретические положения иллюстрируются в книге 
большим количеством примеров. Все примеры, касающиеся конк¬ 
ретных технических решений и количественных характеристик, за¬ 
имствованы из открытых публикаций или являются гипотетически¬ 
ми и служат лишь для того, чтобы приобрести навыки использова¬ 
ния теории для решения прикладных задач. 

Математический аппарат, используемый в книге, а также необ¬ 
ходимый для ее понимания объем сведений по радиоэлектронике 
не выходит за пределы программ радиотехнических вузов. 

Авторы выражают глубокую благодарность рецензентам — 
профессору, доктору технических наук Л. С. Гуткину и про¬ 
фессору, доктору технических наук В. К. Баклицкому за полезные 
советы, способствовавшие улучшению книги при подготовке ее к 
изданию. 

Труд авторов распределился следующим образом: гл. 4—6 на¬ 
писал Г. И. Горгонов, введение, гл. 1—3, 7, 8 — М. В. Максимов. 

Отзывы и замечания по содержанию книги можно направлять по 
адресу: 101000, Москва, Главпочтамт, а/я 693, издательство «Радио 
и связь», 



ГЛАВА ПЕРВАЯ 


Принципы построения, схемы и методы 
исследования радиоэлектронных 
систем самонаведения 


1.1. Принципы построения и классификация 
радиоэлектронных систем самонаведения 

Система самонаведения обеспечивает требуемое движение управ¬ 
ляемого (самонаводящего) объекта (УО) по сигналам, поступа¬ 
ющим на УО от цели. Целями при самонаведении являются само¬ 
леты-заправщики, самолеты противника, его танки, корабли и т. п. 
Самонаводящимися могут быть самолеты, ракеты и другие объек¬ 
ты. 

Сигналы, поступающие от цели на УО, используются при фор¬ 
мировании управляющих воздействий. Для радиоэлектронных си¬ 
стем самонаведения сигналы получаются за счет отражения или 
излучения целью электромагнитной энергии. 

При наличии на цели источника электромагнитной энергии ос¬ 
новной принцип построения системы самонаведения сводится к 
созданию и размещению на УО информационно-вычислительной 
подсистемы, которая должна принимать и обрабатывать излуча¬ 
емые целью сигналы с тем, чтобы получать в конечном итоге не¬ 
обходимые управляющие воздействия. Информационно-вычисли¬ 
тельная подсистема содержит информационные устройства (обна- 
. ружители и измерители), а также электронную вычислительную ма¬ 
шину. Когда возникает потребность использовать отраженные це¬ 
лью сигналы, на УО дополнительно должен устанавливаться пе¬ 
редатчик, облучающий цель. Вместе с тем, такой передатчик мо¬ 
жет располагаться и вне УО. С информационно-вычислительной 
подсистемой связаны управляющие (исполнительные) устройства, 
которые перемещают органы управления УО. 

В зависимости от диапазона частот используемых электромаг¬ 
нитных сигналов радиоэлектронные системы подразделяются на 
радиотехнические и оптико-электронные. На практике радиотехни¬ 
ческие системы самонаведения чаще именуют радиолокационными. 
Поэтому в последующем будет употребляться последнее название 
таких систем. Характерным для зарубежных оптико-электронных 
систем является наличие в них телевизионных (ТВ), лазерных 
или тепловых информационных устройств. Возможны также комп- 
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лексные и комбинированные информационные устройства. Так, в 
зарубежной литературе часто упоминаются радиоинерциальные и 
радиолокационно-тепловые системы самонаведения. В радиоинер- 
циальной системе необходимая информация получается от радио¬ 
локационного и инерциального измерителей, функционирующих 
совместно и образующих комплексный измеритель с коррекцией 
инерциального измерителя или с взаимной коррекцией. Радиоло¬ 
кационно-тепловая система самонаведения использует на одних 
этапах своей работы радиолокационные сигналы, а на других эта¬ 
пах — тепловые лучи. Иногда возможна совместная работа радио¬ 
локационных и тепловых измерителей [66]. 

В зависимости от места расположения первичного источника 
электромагнитной энергии различают активные, полуактивные, пас¬ 
сивные и комбинированные радиоэлектронные системы самонаве¬ 
дения. Отличительная особенность активной системы состоит в том, 
что источник электромагнитной энергии для облучения цели (стан¬ 
ция подсвета цели — СПЦ) и приемник отраженных от цели сиг¬ 
налов размещаются на УО. В системах полуактивного самонаве¬ 
дения СПЦ располагается вне УО (например, на земле, корабле 
или самолете). Бели источник электромагнитной энергии находится 
на цели, то получается пассивная система самонаведения. 

Известны активные и полуактивные зарубежные радиолокаци¬ 
онные и лазерные системы. В пассивных радиоэлектронных систе¬ 
мах информационными устройствами могут быть радиолокацион¬ 
ные, телевизионные и тепловые. Активным системам свойственна 
информационная автономность, а возможность функционирования 
пассивной системы определяется работой источника излучения це¬ 
ли. 

Среди комбинированных систем самонаведения чаще всего упо¬ 
минаются полуактивно-пасоивные и активно-пассивные системы. 
Для самонаведения используется тот сигнал цели, который в дан¬ 
ной ситуации обеспечивает наилучшее функционирование системы 
(большую дальность действия, точность, помехоустойчивость и 
т. д.) [66]. 

Управление объектом при самонаведении может быть автомати¬ 
ческим, неавтоматическим (ручным) и полуавтоматическим, назы¬ 
ваемым также директорным. При автоматическом управлении фор¬ 
мирование необходимых управляющих сигналов и реализация их 
исполнительными устройствами осуществляются без участия чело¬ 
века. Если управление неавтоматическое или полуавтоматическое, 
то перемещение органов управления УО обеспечивает человек. При 
неавтоматическом управлении, например, самолетом это он дела¬ 
ет, имея информацию лишь о необходимых изменениях курса и 
высоты либо пространственного положения продольной оси управ¬ 
ляемого объекта, а также о его параметрах движения. Однако све¬ 
дения о том, на какие величины нужно отклонить соответствующие 
органы управления, отсутствуют, в силу чего летчик при неавтома¬ 
тическом управлении должен выполнять дополнительно функции 
своеобразного вычислителя. В полуавтоматических системах управ- 



ляющие сигналы, формируемое без участия человека, определяют 
как направление, так и величину, на которую требуется отклонить 
каждый из органов управления. 

1.2. Обобщенные структурные схемы 
радиоэлектронных систем самонаведения 

1. Обобщенные структурные схемы радиоэлектронных систем 
самонаведения пилотируемых самолетов при ручном, полуавтома¬ 
тическом и автоматическом управлении. Основным содержанием 
этапа самонаведения является управление самолетом по курсу и 
высоте. Кроме того, осуществляется подготовка аппаратуры ракет 
к их пуску. 

Обобщенная структурная схема системы самонаведения, в ко¬ 
торую включен и самолет как объект управления, представлена для 
режимов ручного и директорного управления на рис. 1.1. На вход 
информационно-вычислительной подсистемы поступают от цели 


Сигналы обратной с Вяза 



Рис. 1.1 

сигналы, параметры которых характеризуют ее координаты отно¬ 
сительно самолета и их производные во времени. По существу эти 
«координаты и их производные определяют движение линии визи¬ 
рования, т. е. линии, соединяющей самолет с целью. Координаты 
относительного движения самолета и цели и их производные по 
времени могут измеряться радиолокационными, оптико-электронны¬ 
ми, либо комплексными измерительными устройствами. Помимо 
измерителей, реагирующих на параметры движения линии визи¬ 
рования, в состав информационно-вычислительной подсистемы вхо¬ 
дят датчики информации о движении самолета (высотомеры, из¬ 
мерители воздушной скорости, углов скольжения, атаки, тангажа, 
крена и т. д.). Эти датчики связаны с самолетом. Движение само¬ 
лета оказывает также влияние и на функционирование радиолока¬ 
ционных и оптико-электронных устройств. Так, от угловых колеба¬ 
ний самолета зависит пространственное положение антенны радио¬ 
локационной станции (РЛС). 

Выходные сигналы всех измерителей информационно-вычисли¬ 
тельной подсистемы подаются «в ее бортовую вычислительную ма¬ 
шину (БВМ) [14], которая на рис. 1.1 специально не выделена и 
которая при ручном и директорном управлении формирует инди- 
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цируемые для летчика ошибки наведения самолета (парамет¬ 
ры рассогласования) по курсу и тангажу, называемые так¬ 
же сигналами траекторнаго управления и параметрами управ¬ 
ления. По отметкам индикатора летчик с помощью управляющего 
устройства воздействует на органы управления самолета так, что¬ 
бы ошибки наведения уменьшались. Кроме ошибок наведения ин¬ 
формационно-вычислительной подсистемой отображается прост¬ 
ранственное положение самолета, углы пеленга цели, дальность до 
нее и ряд других данных, необходимых для ориентировки летчика, 
применения им оружия и т. п. Когда дальность до цели становится 
минимально допустимой с точки зрения опасности столкновения, 
вычислительное устройство вырабатывает соответствующие преду¬ 
преждающие сигналы [14, 39]. 

Вычислительное устройство имеет цепи обратной,связи с изме¬ 
рителями параметров движения линии визирования. По этим цепям 
от вычислительного устройства передаются сигналы на изменение 
режимов работы измерителей при изменениях внешних условий 
(например, отключается автодальномер РЛС от радиоприемника 
при действии на нее эффективных радиопомех) и включение соот¬ 
ветствующих средств помехозащиты. 

Управляющее устройство обеспечивает передачу перемещений 
ручки управления и педалей на органы управления самолета для 
изменения траектории его движения. Помимо того, управляющим 
устройством осуществляются стабилизация и необходимое измене¬ 
ние углового положения самолета в пространстве, а также улучша¬ 
ются устойчивость и управляемость самолета. Совокупность эле¬ 
ментов управляющего устройства, которая обеспечивает автомати¬ 
ческую стабилизацию и целенаправленное изменение углового по¬ 
ложения самолета, называют автопилотом [48]. 

Если входными воздействиями самолета как объекта управле- 
ния являются перемещения его рулевых органов (например, эле¬ 
ронов и рулей высоты и направления), то за выходные параметры 
часто принимаются нормальное, боковое и тангенциальное ускоре¬ 
ния, которые являются составляющими вектора полного ускорения 
на оси ОУ а , 02 а и ОХ а скоростной системы координат ОХ а У а Х а . 
В ряде случаев роль таких параметров играют углы наклона век¬ 
тора воздушной скорости в плоскостях курса и тангажа. 

По цепям обратных связей самолет — управляющее устройство 
и самолет — информационно-вычислительная подсистема поступает 
информация об углах тангажа, рыскания, крена, атаки, скольже¬ 
ния, скоростях изменения этих углов во времени, составляющих 
вектора полного ускорения самолета, высоте его полета и т. д. Эта 
информация используется летчиком для его ориентировки о прост¬ 
ранственном положении самолета и траекторного управления им. 
В управляющем устройстве отмеченная информация служит для 
автоматического управления угловым положением осей самолета 
в пространстве [48]. 

Сигналы директорного управления часто формируются не в ин¬ 
формационно-вычислительной подсистеме, а в управляющем уст- 
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ройстве, куда с информационно-вычислительной подсистемы пода¬ 
ются сигналы ручного управления. В таких условиях обобщенная 
структурная схема полуавтоматической системы самонаведения 
принимает вид, показанный на рис. 1.2. Здесь управляющее устрой¬ 
ство, именуемое часто системой автоматического управления 



Рис. 1.2 

(ОАУ), содержит вычислитель, необходимые измерители парамет¬ 
ров движения самолета и силовые устройства, обеспечивающие 
перемещение его органов управления. Обычно САУ реализует из¬ 
менение траектории самолета (траекторное управление) и выпол¬ 
няет функции автопилота, который обеспечивает стабилизацию по¬ 
ложения строительных осей самолета и демпфирование его колеба¬ 
ний вокруг центра масс. На практике принципиальной разницы 
между САУ и автопилотом нет, поскольку последний с момента его 
появления решает задачи не только углового, но и траекторного 
управления самолетом (например, стабилизации высоты полета). 
Точнее было бы говорить, что современные САУ являются даль¬ 
нейшим развитием существующих автопилотов. В то же время ав¬ 
топилоты можно рассматривать как первое поколение САУ. 

Сигналы для траекторного управления с САУ подаются на ин¬ 
дикатор информационно-вычислительной подсистемы и использу¬ 
ются летчиком для воздействия на самолет через САУ. Стабилиза¬ 
ция и управление положением осей самолета в пространстве осу¬ 
ществляются САУ автоматически. 

Если система самонаведения самолета автоматическая, то лет¬ 
чик из процесса управления исключается и выходные сигналы ин¬ 
формационно-вычислительной подсистемы подаются в САУ, воз¬ 
действующую на самолет. При этом летчик, наблюдая за индикато¬ 
ром информационно-вычислительной подсистемы, контролирует ка¬ 
чество работы системы самонаведения [48]. 

Для подготовки аппаратуры ракет к их пуску на нее с инфор¬ 
мационно-вычислительной подсистемы подаются сигналы целеука¬ 
зания и контроля (рис. 1.1 и 1.2). С помощью сигналов целеуказа¬ 
ния обеспечивается либо беспоисковый захват цели головкой само¬ 
наведения (ГСН) на автосопровождение или сектор поиска дела¬ 
ется небольшим, благодаря чему требуется малое время для пере- 
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хода ГСН из режима поиска в режим слежения. По сигналам конт¬ 
роля проверяется работоспособность аппаратуры ракет. С аппара¬ 
туры ракет в информационно-вычислительную подсистему поступа¬ 
ют сигналы обратной связи. Они информируют об исполнении сиг¬ 
налов целеуказания и контроля [66]. 

Чтобы улучшить условия работы информационно-вычислитель¬ 
ной подсистемы самолета, на нее могут подаваться сигналы целе¬ 
указания с наземных пунктов управления. Этими сигналами, не по¬ 
казанными на рис. 1.1 и 1.2, определяется, например, зона поиска 
РЛС по дальности и угловым координатам. 

2. Обобщенные структурные схемы радиоэлектронных систем 
самонаведения ракет. Системы наведения ракет являются автома¬ 
тическими и характеризуются чаще всего структурной схемой, пред¬ 
ставленной на рис. 1.3,а. Координаты относительного перемещения 



а) 


Сигналы целеуказания 



Ю 


Рис. 1.3 


ракеты и цели, а также их производные по времени являются теми 
входными воздействиями, которые измеряются радиолокационны¬ 
ми или оптико-электронными устройствами, входящими в состав 
информационно-вычислительной подсистемы. Такие устройства в 
системах самонаведения ракет часто называются головками само¬ 
наведения (ГСН). При этом в зависимости от диапазона использу¬ 
емых электромагнитных волн за рубежом различают радиолока¬ 
ционные, телевизионные, тепловые и лазерные головки самонаведе¬ 
ния, обозначаемые сокращенно РГС, ТВГС, ТГС, ЛГС. 

Помимо ГСН, в состав информационно-вычислительной подси¬ 
стемы входят датчики информации о параметрах собственного дви¬ 
жения ракеты. В общем случае эти датчики выполняют те же функ¬ 
ции, что и в системе самонаведения пилотируемого самолета. Вы¬ 
числительное устройство информационно-вычислительной подси- 
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стемы формирует сигналы, которые используются управляющим 
устройством для изменения траектории ракеты. В реальных усло¬ 
виях датчики информации о параметрах собственного движения 
ракеты и вычислительное устройство могут объединяться с управ¬ 
ляющим устройством, образуя так называемую систему управления 
ракетой (СУР). 

Цепи связи ракета — управляющее устройство и ракета — ин¬ 
формационно-вычислительная подсистема выполняют те же функ¬ 
ции, что и в системах самонаведения самолетов. Когда ГСН и СУР 
реализуются в виде отдельных конструктивных блоков, обобщенная 
структурная схема системы самонаведения ракет принимает вид, 
изображенный на рис. 4.3,6. Показанная здесь цепь связи СУР с 
ГСН обеспечивает комплексирование измерителей ГСН с измери¬ 
телями параметров собственного движения ракеты. 

О роли сигналов целеуказания, контроля и обратной связи с 
аппаратурой самолета (или наземного ракетного комплекса) уже 
говорилось при обсуждении обобщенных структурных схем систем 
самонаведения самолетов. 

1.3. Схемы и математические модели контуров 

самонаведения 

1. Схемы контуров самонаведения. Под контуром самонаведе¬ 
ния понимают совокупность динамических звеньев, объединяющую 
кинематическое звено и собственно систему самонаведения, кото¬ 
рая в общем случае содержит информационно-вычислительную 
подсистему, управляющее устройство, оператора (например, лет¬ 
чика) и динамику управляемого объекта (УО). Кинематическое 
звено — это математическая модель, которая отображает связи 
параметров относительного движения цели и УО с параметрами 
собственных перемещений этих объектов в пространстве, т. е. оно 
характеризует параметры движения линии визирования. Из ска¬ 
занного следует, что структурным схемам на рис. 1.1 —1.3 соответ¬ 
ствуют схемы контуров самонаведения, показанные на рис. 1.4,а— 
в\ при этом связи между аппаратурой самолета и ракет не учи¬ 
тываются. 

Процессы, протекающие в контурах самонаведения, характери¬ 
зуются системой дифференциальных уравнений. Их можно разде¬ 
лить на группы, каждая из которых определяет математическую 
модель управляемого объекта, кинематического звена, информа¬ 
ционно-вычислительной подсистемы, управляющего устройства и 
летчика. Знание математических моделей системы самонаведения 
позволяет проводить анализ их устойчивости и точности, а также 
синтезировать информационно-вычислительные подсистемы и за¬ 
коны функционирования управляющих устройств. 

2. Математические модели самолетов и ракет как объектов уп¬ 
равления. Самолет и ракета как объекты управления в зависимо¬ 
сти от решаемой задачи могут быть представлены различными ма- 

12 



тематическими моделями. На вид моделей влияют также аэроди¬ 
намические формы объекта управления, определяемые типом фюзе¬ 
ляжа и крыльев, размещением крыльев относительно фюзеляжа и 
видов органов управления. 



Рис. 1.4 

В общем случае .пространственное движение самолета и раке¬ 
ты как объектов управления характеризуется достаточно сложной 
системой нелинейных дифференциальных уравнений с переменны¬ 
ми коэффициентами. Такая сложная система уравнений применя¬ 
ется для исследования контуров самонаведения при широком ис¬ 
пользовании больших вычислительных машин и для определения 
возможностей по реализации более простых моделей. Последнее 
связано с тем, что простые модели дают наглядное, хотя иногда и 
несколько грубое, представление о динамических свойствах УО, 
знание которых важно при аналитических исследованиях. В связи 
с этим и с учетом того, что обычно управление по курсу и танга¬ 
жу (высоте) осуществляется по сигналам двух практически неза¬ 
висимых каналов, пространственное движение УО подразделяют 
на продольное и боковое. 

Продольное движение самолета и ракеты с плоскостной аэро¬ 
динамической симметрией включает вращательное движение УО 
вокруг его поперечной оси 02 и поступательное движение, по на¬ 
правлениям продольной ОХ и нормальной ОУ осей (рис. 1.5,а). 
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Оси ОХ , ОУ и 02 образуют связанную систему координат ОХУ2. 
Аналогично определяется продольное движение стабилизирован¬ 
ной по крену ракеты с осевой аэродинамической симметрией. К бо¬ 
ковому движению самолета и ракеты с плоскостной аэродинамиче¬ 
ской симметрией относят поступательное движение вдоль оси 02 
и вращательные движения вокруг осей ОХ и ОУ. Для стабилизи¬ 
рованной по крену осесимметричной ракеты боковое движение ана¬ 
логично продольному, но осуществляется в плоскости, нормальной 
к плоскости продольного движения. 



Уравнения продольного движения получают, проектируя на оси 
ОХ а и ОУ а скоростной системы координат ОХ а У а Х а силы, действу¬ 
ющие на УО, и учитывая уравнение моментов относительно оси 
02 связанной системы координат ОХУ 2 (рис. 1.5,а,б). Ось ОХ а 
совмещается с вектором воздушной скорости ѵ, а ось ОУ а нормаль¬ 
на ОХ а и размещается в плоскости симметрии самолета (или ра¬ 
кеты). Углы а, '& и на рис. 1.5,6 характеризуют углы атаки, 
тангажа и скоростной угол тангажа (угол кабрирования) соответ¬ 
ственно, а векторы Р, О = т&, Ѵ а и Х а определяют силу тяги дви¬ 
гателя, силу тяжести, аэродинамическую подъемную силу и силу 
лобового сопротивления. Осями ОХ 0 и ОУ о задается подвижная 
земная система координат ОХоУ 0 в вертикальной плоскости. В ре¬ 
зультате проектирования получим 


тѵ = Р соз а — Х а — О зіп Фо, 

(1.3.1) 

тѵ ■в’а = Р зіп а + У а ^6 соз Ф а , 

(1.3.2) 

І г ю 2 = М г , 

(1.3.3) 

Ф = йа + а. 

(1.3.4) 

(0 г = Ф. 

(1.і3.5) 


Здесь оь — угловая скорость вращения УО вокруг оси 02\ І г — 
момент инерции УО относительно оси 02 ; М г — сумма моментов, 
под действием которых осуществляется поворот УО вокруг 
оси 02. 

При исследованиях процессов управления самолетами атмос¬ 
феру считают стандартной [48]. Для нее давление и температура 
воздуха на уровне моря составляют 101,325 кПа и +15 К соот- 
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ветственно, удельная газовая постоянная воздуха равна 
82,333 Дж (кг*К) и относительная влажность воздуха нулевая. В 
таких условиях 

Р = Р(ѵ, Н, 8 ТД ), Х а = Х а (ѵ, а, Н), Ѵ а = У а (ѵ, а, Н, б РВ ), 

М г = М г (а, а,, а, ѵ, Н, б рв ), 

где б Т д — перемещение ручки управления тягой двигателя; б рв — 
отклонение руля высоты (или стабилизатора); Я — высота поле¬ 
та. При этом зависимость проекции Р на ось ОѴ а от б тд оказыва¬ 
ется слабой и, кроме того, можно пренебречь влиянием изменения 
Я на Р, Х а , У а и М г . С учетом сказанного на основе (1.3.1) — 
(1.3.5) можно получить следующую систему линейных уравнений 
для продольного движения УО [48]: 

Д» + а*До + а?Да + а** Д = а°тдДб тд , (1.3.6) 

Д + а Ъ + а< у Да + Я* а Д'б'а = «! рв Дб РВ. (1 -3.7) 

У У 

А (0 2 &тг л Д^ “Ь Я тг А (X Сітг “Ь ^тг А = ^пгг А 6 рв , (1.3.8) 

А Ф = А со 2 , (1.3.9) 

ДФ = ДФ а + Да. (1.3.10) 


В уравнениях (1.3.6) — (1.3.10) Аѵ , Да, ДФ а , А 4 ®, Дсо 2 , Дб тд и 
Абрв — отклонения ѵ, а, Фа, Ф, со 2 , б тд И брв от значений ѵ<у, <хо, Фао, 
■до, со г о, бтдо и брво, соответствующих невозмущенному движению УО; 
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индекс ноль означает вычисление частных производных при значе¬ 
ниях ѵ = ѵ 0 , а = ао, Фа = Фао, о) 2 = со 2 о, бтд = б Т до, брв = бр В о и а = ао* 

Вид невозмущенного движения определяется характером ре¬ 
шаемой задачи. За невозмущенное движение может приниматься 
прямолинейный и равномерный полет на неизменной высоте, по¬ 
лет с заданным углом наклона траектории, полет по заданной ли¬ 
нии пути с изменяющейся по программе скоростью и т. д. При 
указанных здесь видах невозмущенного движения коэффициенты 



уравнений (1.3.6) — (1.3Л0) постоянны или изменяются с малой 
скоростью по сравнению с изменением Аѵ, Да, ДФа, ДФ, Да) 2 , Д6 Т д, 
Дбрв и получающаяся линейная модель УО характеризует его как 
стационарную или квазистанционарную динамическую систему со¬ 
ответственно. 

Заменив Да в уравнениях (1.3.6) — (1.3.8) на Да=Д , д—ДФа, 
вместо (1.3.6) — (1.3.10) будем иметь следующую систему: 

Д ѵ + а ѵ х А ѵ + ( а ® а —а?) Д + а а А Ф = а бт д Д 6 ТД , 

ОС ^ ОС 


Д Ф а + а ѵ у А ѵ + (а #а —а“) А + а“ Ад = а 6 рв А 6 РВ , А ■& —А со г = 0, 

У У 

А со, + ( а ѵ тг + а“ г а ѵ у )Аѵ + [а“ 2 ( а®*—а у ) — а а т2 \ Дй п + 

+ ( атг + а“ г а Г у) АО+ ( а“ 2 + а“ г ) Асо г = ( а 6 т р в + а“ г а 6 у р в ) А б РВ . 

Для сокращения записей при исследованиях контуров самона¬ 
ведения эту систему представляют векторным дифференциальным 
уравнением 


х + Ах = Си. 


(1.3.11) 


Здесь: х — вектор-столбец, называемый вектором состояния УѲ; 
х Т ={Аѵ, ДОа, ДФ, Дсо 2 ] —транспонированный вектор х, 


г 

~ V 

а х 


А ос 

сг°—ах 
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ах 
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йу 


ау а —а.у 

а*у 
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— 1 
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_ а° тг + ^2 а 1 

а“ і 
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&тг &тг 4~ Я® 

а * 

тг 1 тг _ 






(1.3.12) 

— матрица размера 4X4; 




— вектор управления, характеризующий перемеще¬ 
ния органа управления тягой двигателя и руля высоты (или -ста¬ 
билизатора) ; 



(1.3.13) 


— матрица размера 4X2. 

При решении ряда конкретных задач можно считать, что сум¬ 
марный внешний момент 


М г = М а + г + М 5 , 


где М а , Мы и М 6 — статический, демпфирующий и активный 
вращающие моменты, пропорциональные а, '&=(о г и б рв соответст- 
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венно; угол атаки а не превышает 10 ... 20°, поэтому зіпа^а; си¬ 
ла тяжести мало влияет на условия полета УО и подъемная сила 
пропорциональна а. 

При этом выполняются условия а ѵ х ж0, 0, а х Ѳа ~0, 0, 

а ѵ тх~0, а у е а^0 9 а а тх~ 0, а/рв^О и на основе (1.3.6) — (1.3.10) 

при замене Ай, ДФа, Аа, Аа, Аа на й, Од, а, а, а получается следу¬ 
ющая линейная математическая модель движения УО [48]: 

і = / т = а® тд8 тд , д а = а /Т ѵ , (1.3.14) (1.3.15) 

ос 2 сі со© ос “I - о)о ос == сі§ 5р^. (1.3.16) 

Здесь / т —тангенциальное ускорение УО; Т ѵ = тѵоІ (Р + с а у 8рѵ 2 /2) — 
аэродинамическая постоянная времени; й — относительный коэф¬ 
фициент затухания угла атаки, соо — собственная частота колеба¬ 
ний угла атаки; а б =а тг б рв — коэффициент, характеризующий эф¬ 
фективность руля высоты; ра 2 /2— скоростной напор; 5—площадь 
крыла; с а у — производная коэффициента подъемной силы по углу 
атаки. 

Уравнение (1.3.14) представляет -закон изменения воздушной 
скорости УО, а уравнения (1.3.15) и (1.3.16) определяют процесс 
изменения вектора скорости ѵ по направлению и угловые колеба¬ 
ния УО соответственно. 

Вместо (1.3.14) — (1.3.16) можно использовать векторное урав¬ 
нение (1.3.11), полагая, что 


х т = [у, д а , а, а], 



'о 

0 

0 

0 


# б тд 

X 

0“ 

А = 

0 

0 

_Т -1 

і V 
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Учитывая,"что нормальное ускорение УО 

7н = ѵ д в , (1.3.17) 

а о и Т ѵ изменяются медленно в сравнении с а и д а , вместо (1.3.15) 
и (1.3.16) получаем 

/н + <й 0 / н -)-©о/н = ■“4—(1.3.18) 

1 V 

Линейное дифференциальное уравнение (1.3.18) определяет 
нормальное ускорение / н УО и вместе с уравнением (1.3.14) пред- 
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ставляет собой еще одну форму линейной математической модели 
УО при рассмотрении его продольного движения и соблюдении 
условий получения системы уравнений (1.3.14) — (1.3.16). 

Для описания бокового движения стабилизированных по кре¬ 
ну УО с осевой аэродинамической симметрией можно использовать 
приведенные выше уравнения продольного движения (кроме пер¬ 
вого в каждой из систем уравнений) с заменой в них углов атаки, 
тангажа и кабрирования на углы скольжения, рыскания и поворо¬ 
та вектора воздушной скорости, угловых скоростей Ао) 2 и со* соот¬ 
ветствующими значениями угловых скоростей вращения УО вокруг 
оси ОУ и отклонения руля высоты отклонением руля направления. 

Уравнения бокового движения самолета и ракет с плоскостной 
аэродинамической симметрией, получаемые обычно проектирова¬ 
нием действующих сил и моментов на оси связанной системы ко¬ 
ординат 0ХУ2 в рамках стандартной атмосферы, имеют вид [48] 

ГП ( ѵ г + У Ѵу —Ф ѵ х ) = 2 (Р) + О СОЗ ’&а 8ІП у, ( 1.3.19) 

4ѵ + (4—= Ф> Р» &,), (1.3.20) 

^</Ф + (4— = Ф. Р> 6 Н. 8 Э ). (1.3.21) 

Здесь у, р и гр — углы крена, скольжения и рыскания; І х и І у — 
моменты инерции УО относительно осей ОХ и ОУ; б н и 8 Э — от¬ 
клонения рулей направления и элеронов; г(р) — боковая сила в 
связанной системе координат; 

М х (у, ф, р, 6 Н , 6 Э ) и М у (у, ф, р, 6 Н , 8 Э ) 

.— суммарные моменты, под действием которых происходит пово¬ 
рот УО относительно осей ОХ и ОУ] ѵ г и ѵ у — составляющие ско¬ 
рости самолета по осям 02 и ОУ связанной системы координат 
ОХУ2. При аналитических исследованиях уравнения (1.3.19)“ 
(1.3.21) обычно линеаризируются относительно невозмущенного 

движения, в качестве которого принимается прямолинейный гори¬ 
зонтальный полет с постоянной скоростью (у = Уо = 0, ф = фо = 0, 

і4='& 0 =0, у=уо=0, ѵ х =ѵ х0 =ѵ 0 , ѵ у0 =ѵ 20 =-0) ■ 

На практике управление курсом УО с плоскостной аэродинами¬ 
ческой симметрией стремятся осуществлять методом координиро¬ 
ванного разворота, при котором с помощью элеронов изменяется 
угол крена, а руль направления используется для поддержания 
равным нулю угла скольжения при разворотах. При координиро¬ 
ванном развороте можно получить уравнения [66] 

-— у, (1.3.22) 

Туу + у = ку 6 9 , (1.3.23) 

характеризующие простейшую математическую модель бокового 

движения УО. Из (1.3.22) и (1.3.23), где Т у — аэродинамическая 
постоянная времени для канала крена, а к у — коэффициент пере¬ 
дачи УО по каналу крена, видно, что простейшая математическая 
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модель бокового движения УО эквивалентна последовательному 
соединению одного инерционного и двух интегрирующих динами¬ 
ческих звеньев. 

Если при исследованиях представляет интерес не угол рыска¬ 
ния ф, называемый также путевым углом, а боковое ускорение /б, 
то (1.3.22) видоизменяется в связи с известной зависимостью 

/б = °о'Ф- (1.3.24) 

Вместо (1.3.22) и (1.3.23) можно использовать матричное уравне¬ 
ние (1.3.11), полагая, что х т =[ф, у и у 2 ], у і=у, У 2 =У\=Ѵ, 
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Все приведенные выше уравнения получены при предположе¬ 
нии, что УО представляет собой абсолютно твердое тело и пере¬ 
мещается в спокойной атмосфере. Математические модели УО с 
учетом аэроупругих колебаний достаточно подробно рассмотрены 
в [48]. Там же с необходимой полнотой решается вопрос о стати¬ 
стических характеристиках турбулентности ат¬ 
мосферы и учете ветра в уравнениях моде¬ 
лей УО. 

3. Математические модели кинематическо¬ 
го звена. Кинематическое звено принято ха¬ 
рактеризовать изменением во времени векто¬ 
ра дальности Д или, что более удобно в прак¬ 
тических приложениях, двумя парами кинема¬ 
тических уравнений. Одна пара определяет от¬ 
носительное движение центров масс О и О ц УО 
и цели в вертикальной плоскости, а другая 
пара — в горизонтальной плоскости. Взаимное перемещение точек 
О и Оц, движущихся в вертикальной плоскости ОХ 0 У 0 (рис. 1.6) 
со скоростями ѵ и ѵ ц , описывается следующей парой кинематиче¬ 
ских уравнений: 



Д = ѵ ц С05 (8 — # аЦ ) — У С05 (8 — 0 Д ), ( 1.3.25) 

Д(О в = Ѵ 5ІП (8 — Оц) — Уц зіп (8 — ^ц), ( 1.3.26) 

где о)в = е — угловая скорость линии визирования в вертикальной 
плоскости. 

Уравнение (1.3.25) определяет скорость сближения ѵ С б = 

= —Д УО с целью, а уравнение (1.3.26) связывает угловую 

скорость ' 0 )в = е линии визирования с параметрами движения УО 
и цели. Для горизонтальной плоскости кинематические уравнения 
получаются аналогично. 

Кинематические уравнения являются нелинейными дифферен¬ 
циальными уравнениями. Это обусловливает одну из основных 
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трудностей исследования контуров самонаведения. При упрощен¬ 
ном анализе этих контуров производится линеаризация кинемати¬ 
ческих уравнений относительно опорной траектории движения УО, 
которая определяется приближенными динамическими или кине¬ 
матическими методами [102]. Более простыми и наглядными по¬ 
лучаются линейные кинематические уравнения в тех случаях, ког¬ 
да С03(б—'Оац)^ 1, С03(е—'О’а) — 1 > ЗІП (б— Ооц) — г— Оац и зіп(е« 
— йа) —О'а. При выполнении четырех последних равенств на 
основе (1.3.25) и (1.3.26) находим 

Дг + Де = у ц й ац — і>Ф а . (1.3.27) 

Продифференцировав ('1.3.27) по времени и учитывая, что 

ѵ ц : &ац=інц и Ѵ'&а=Іку где / нц и / н — нормальные ускорения цели и 
УО в скоростной системе координат, которые в условиях проводи¬ 
мой линеаризации совпадают практически с соответствующими 
трансверсальными ускорениями, получим 

Де + 2Де + Де = / нц —/н + ^ац — ѵ 'Й’а- 

Если скорости ѵ ц и ѵ постоянные, то будем иметь 

Д ® 2У С б 8 = / Н ц / н 

или с учетом принятого обозначения ' 0 В = е 

^кз ~ ^кз (/нц /н)> 

где Т кз = Д/2ѵ сб и ^кз=1/2у сб 

— постоянная времени и коэффициент передачи кинематического 
звена. 

Линейное кинематическое уравнение (1.3.27) с неизвестным уг¬ 
лом е имеет переменные коэффициенты Д и Д, а в уравнении 
(1.3.29) переменной является Г кз . 

4. Математические модели информационно-вычислительной 
подсистемы и управляющих устройств. При рассмотрении мате¬ 
матических моделей информационно-вычислительную подсистему 
целесообразно разделить на информационные устройства и вычис¬ 
лительную машину. Измерители информационных устройств рабо¬ 
тают чаще всего без участия человека; при этом радиолокацион¬ 
ные и оптико-электронные измерители содержат следящие систе¬ 
мы, которые автоматически следят за параметрами движения цели 
относительно УО. 

Если не учитывать организованные помехи следящим измери¬ 
телям, то их функционирование можно описывать линейными диф¬ 
ференциальными уравнениями, порядок которых п пу чаще всего 
не превышает двух (см. гл. 5, 6). Обозначив измеряемый параметр 
Ху а его измеренное значение (текущую оценку) і, уравнение сле¬ 
дящего измерителя при п иу = 2 запишем в виде 

• • • 

х-\-ах-\-Ьх = с 1 х + с 2 х + % и . 


(1.3.28) 

(1.3.29) 
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Здесь Би — Ш У М измерителя, пересчитанный на его вход; а, &, Су 
и 6 ’2 — обычно неизменные во времени коэффициенты. 

Отличительной особенностью любого радиоэлектронного следя¬ 
щего измерителя является наличие в его составе дискриминатора, 
который из входного сигнала радиоприемника формирует напряже¬ 
ние, характеризующее разность х — х, т. е. сигнал рассогласования 
для следящей системы. Кроме дискриминатора, радиоэлектронный 
следящий измеритель содержит сглаживающий фильтр, образуе¬ 
мый усилительно-сглаживающими цепями и исполнительными уст¬ 
ройствами, которые управляют антенной в радиолокационных уг¬ 
ломерах, стробами дальности в автодальномерах и т. д. Дискри¬ 
минатор по сравнению со сглаживающим фильтром можно счи¬ 
тать безынерционным преобразователем. 

При отсутствии помех преобразовательные свойства дискрими¬ 
натора определяются в общем случае нелинейной функцией пара¬ 
метра рассогласования Дх=л?— х, называемой дискриминационной 
характеристикой. При небольших изменениях х—х относительно 
нуля дискриминационной характеристики дискриминатор характе¬ 
ризуется безынерционным звеном с постоянным коэффициентом 
передачи. 

Свойства дискриминатора существенно меняются при действии 
помех. При-этом изменяется его математическая модель. В общем 
случае помехи вызывают появление аддитивного шумового напря¬ 
жения на выходе дискриминатора, изменяют крутизну дискрими¬ 
национной характеристики, делают ее нелинейной и нарушают ба¬ 
лансировку измерителя. 

Построение математической модели дискриминатора проводит¬ 
ся по результатам анализа прохождения через него полезного сиг¬ 
нала и помех и является одной из составных частей теории иден¬ 
тификации, которая применительно к динамическим системам рас¬ 
сматривается в [30, 101]. Одна из основных задач этой теории со¬ 
стоит в определении математической модели объекта на основании 
анализа его входных и выходных сигналов. При наличии помех за¬ 
дача идентификации является статистической и сводится к опре¬ 
делению математической модели объекта при наблюдении за слу¬ 
чайными входными и выходными сигналами. На практике при 
анализе радиоэлектронных устройств нередко удается найти тео¬ 
ретически или экспериментально лишь статистические характери¬ 
стики напряжения ц др на выходе дискриминатора при фиксирован¬ 
ном значении рассогласования кх=х — х. По этим данным можно 
определить математическую модель дискриминатора в соответст¬ 
вии с заранее установленным критерием статистической эквива¬ 
лентности реального устройства и его модели. Чаще всего требу¬ 
ются совпадения математических ожиданий и корреляционных 
функций (или спектральных плотностей) для выходных сигналов 
реального дискриминатора и его математической модели, называе¬ 
мой также статистическим эквивалентом. При этом входные сиг¬ 
налы реального дискриминатора и его статистического эквивален¬ 
та должны быть одинаковыми. 
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Методика нахождения статистических эквивалентов в соответ¬ 
ствии с указанными выше критериями рассмотрена в [63—65]. В 
«общем случае математическая модель безынерционного дискрими¬ 
натора характеризуется полиномом 

«с = 2?|(0А^. (1-3.31) 

1=0 

Степень этого полинома и статистические характеристики случай¬ 
ных функций Чі{і) отыскиваются на основе известных соотноше¬ 
ний, определяющих условные математическое ожидание и спект¬ 
ральную плотность (или корреляционную функцию) для выходно¬ 
го напряжения дискриминатора. 

Вычислительную машину информационно-вычислительной под¬ 
системы и вычислитель САУ (или СУР) целесообразно рассмат¬ 
ривать совместно и сокращенно называть их вычислительным уст¬ 
ройством. Вычислительное устройство (ВУ) . при исключении из 
нёго входных фильтров, которые можно отнести к соответствую¬ 
щим измерителям, является безынерционным. В связи с этим 
функционирование ВУ, которое в общем случае представляет не¬ 
линейный преобразователь входных сигналов, можно описать век¬ 
тором 

и = и(х), (1.3.32) 

где и(х) — нелинейная функция вектора х, характеризующего вы¬ 
ходные сигналы измерителей информационно-вычислительной под¬ 
системы. 

Составляющие и\ у и : 2 , ..., и п вектора и определяют управляю¬ 
щие сигналы для каналов управления 1, 2, ..., %, т. е. сигналы 
траекторного управления и сигналы управления угловым положе¬ 
нием самолета (или ракеты). Наиболее часто составляющая Ыі 

вектора и как функция какого-либо параметра Хі вектора х в не¬ 
котором диапазоне хц ... Хі 2 изменения х\ зависит от Хі линейно, а 
затем при Хі<С.хц и хС>Хі 2 величина щ остается постоянной. 

Исполнительное устройство САУ или СУР для каждого канала 
управления содержит в общем случае усилитель, рулевой агрегат 
(рулевую машину) и цепь обратной связи, которая может быть 
жесткой, скоростной или изодромной [48]. При жесткой обратной 
связи с выхода рулевой машины на ее вход сигнал передается 
через звено типа безынерционного усилителя. Если в цепи обрат¬ 
ной связи находится дифференцирующее звено или два последова¬ 
тельно соединенных звена, одно из которых дифференцирующее, а 
второе инерционное, то получаются скоростная и изодромная об¬ 
ратные связи соответственно. Рулевая машина вместе с усилите¬ 
лем моделируется чаще всего интегрирующим динамическим зве¬ 
ном. 

Для интервала перемещений руля между упорами математиче¬ 
ской моделью исполнительного устройства в канале і является 
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линейное дифференциальное уравнение. При жесткой обратной' 
связи это уравнение записывается в виде 


бр і -{- к ос і і — и і- (1.3.33) 

Здесь брг — отклонение руля управления УО в канале і под дей¬ 
ствием управляющего сигнала щ\ к 0 сі — коэффициент передачи в 
цепи обратной связи канала і. При этом предполагается, что ру¬ 
левой агрегат (рулевая машина) функционирует как интегрирую¬ 
щее динамическое звено с передаточной функцией кі/Тф , где р — 
символ дифференцирования. При достаточно малом значении Ті 

8 р1 = -^—щ (1.3.34); 


и исполнительное устройство канала і мажет считаться безынер¬ 
ционным преобразователем щ. 

Если в цепи обратной связи имеется дифференцирующее звена* 
с передаточной функцией Г 0С гР, что приближенно реализуется с 
помощью тахогенератора, то функционирование непосредственно 
исполнительного устройства в канале і управления для линейного- 
участка зависимости 6 рг - от щ определяется уравнением 

+^ос і) = &і и і- (1.3.35)’ 


Из (1.3.35) видно, что при использовании скоростной обратной 
связи отклонение 6 рг - осуществляется пропорционально интегралу' 
от сигнала щ. При этом динамические характеристики рулевого* 
агрегата улучшаются. 

При изодромной обратной связи в канале і с передаточной 
функцией к 0С ір/Т 0 сіР+ 1 для линейного участка зависимости 6 Р і от’ 
иі получается уравнение 


Т 0с і Ті бр і + (Ті + кі + к ос *) <5 РІ = кі Т ос і щ + кі иі . 


(1.3.36) 


Когда Ці принимает максимальное значение щ м , отклонение ор¬ 


ганов управления достигает упора и 6 Р г = 6 Р гм, где 6 Р ш — макси¬ 
мально возможное отклонение руля. 

5. Математические модели летчика. Качество управления само¬ 
летом зависит не только от его динамических характеристик, но ш 
ог психофизиологических особенностей летчика, его обученности; 
и тренировки. Летчик и самолет являются взаимосвязанными эле¬ 
ментами единой сложной системы управления, именуемой часто* 
системой летчик—самолет (или человек—машина). 

В настоящее время известно много математических моделей: 
летчика, используемых при исследованиях систем самонаведения.. 
Наиболее употребительна для тренированного летчика передаточ¬ 
ная функция [14] 


(5) = 


(Т’лі 5 + 1) 


Г Т Л 5 


(Т л2 3+\)(Т л38 +\) 


(1.3.37)* 


где & л = 40...100 — коэффициент передачи летчика; т л = 
— 0,13... 0,2 с — время запаздывания реакции летчика на дейст- 
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вующий сигнал и тр траекторного управления; Т л{ = 0,25...2,5 с — 
постоянная упреждения, определяющая способность летчика ком¬ 
пенсировать запаздывание его" реакции и инерцию в образовании 
эффективных действий; Г Л 2 = 0,1 с и Г л3 = 0,6...2 с — нервно-мы¬ 
шечная постоянная времени и постоянная времени фильтрации со¬ 
ответственно; 5 — комплексная переменная в преобразовании Лап¬ 
ласа. 

С помощью аналоговых математических моделей летчика его 
действия описываются приближенно. Эти модели не учитывают, в 
частности, способности летчика к экстраполяции и адаптации, ак¬ 
тивный характер его деятельности и дискретность восприятия им 
информации. В силу этого моделью (1.3.37), входом для которой 
является сигнал траекторного управления, а выходом — сигнал 
. и Лу следует пользоваться осторожно. 

Наиболее приспособлен летчик к выполнению функций усили¬ 
тельного звена, полоса пропускания которого не превышает 0,5 Гц 
[12]. Такие функции приходится практически выполнять при ди- 
ректорном управлении. 

Помимо детерминированных воздействий, летчик осуществляет 
также случайные перемещения органов управления. При аналити¬ 
ческих исследованиях можно считать, что случайные задающие 
воздействия, вырабатываемые летчиком в процессе пилотирования 
самолета, формируются из белых шумов ^ л (0 посредством линей¬ 
ных или нелинейных стационарных либо нестационарных форми¬ 
рующих фильтров [48]. Для большого числа задач по исследова¬ 
нию систем управления самолетами достаточно использование ли¬ 
нейного стационарного или квазистационарного формирующего 
фильтра с подбором его параметров по экспериментальным дан¬ 
ным о перемещении летчиком рычагов управления в полете. 

1.4. Основные сведения о методах анализа контуров 

самонаведения 

В процессе проектирования и разработки систем самонаведе¬ 
ния чаще всего не удается полностью реализовать рекомендации, 

„ даваемые теорией оптимального управления, основы которой рас¬ 
сматриваются в следующем параграфе. В силу этого получающие¬ 
ся на практике системы и контуры самонаведения нуждаются в 
анализе их основных характеристик, которые определяют в конеч¬ 
ном итоге эффективность системы самонаведения. 

Основными задачами при анализе контуров самонаведения яв¬ 
ляются: оценка устойчивости, определение точности и нахождение 
траекторий движения УО и требуемых для их реализации его нор¬ 
мального и бокового ускорений при различных гипотезах о дви¬ 
жении цели. Решение всех указанных задач осуществляется как 
теоретически, так и экспериментальными методами. 

Основу теоретических методов составляют теория дифферен¬ 
циальных уравнений, теория автоматического управления и ста- 
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тистическая динамика автоматических систем [74, 102]. Средш 
теоретических методов различают методы кинематического и ди¬ 
намического анализа [102]. 

При методе кинематического анализа учитываются лишь кине¬ 
матические уравнения и считается, что вектор сигналов траектор- 
иого управления и тр =0, т. е. предполагается идеальное самонаве¬ 
дение УО, рассматриваемого как геометрическая точка. Метод ки¬ 
нематического анализа позволяет приближенно определять харак¬ 
тер траекторий УО и оценивать его требуемые ускорения для их. 
реализации. 

Методы динамического анализа делятся на две группы. Одна 
из них предполагает частичный учет динамики движения УО и: 
называется приближенным методом динамического анализа, а 
другая базируется, на полном учете динамики движения УО. Пріг 
приближенном методе динамического анализа совместно рассмат¬ 
риваются кинематические уравнения, динамические уравнения дви¬ 
жения центра масс УО, приближенные зависимости управляющих: 
сил УО от сигналов траекторного управления, формируемых па 
предположению идеальными информационно-вычислительными 
подсистемами, и основные детерминированные возмущения. При¬ 
ближенный метод динамического анализа обеспечивает уточнение 
результатов, получаемых в соответствии с методом кинематиче¬ 
ского анализа. 

Если осуществляется полный учет динамики движения УО, та 
рассматривается система уравнений всего реального контура само¬ 
наведения, а также все детерминированные и случайные возмуще¬ 
ния. Благодаря этому получается принципиальная возможность 
решения всех задач, возникающих при анализе контуров самона¬ 
ведения. Наличие нелинейных дифференциальных уравнений с пе¬ 
ременными коэффициентами и стохастический характер реального* 
процесса самонаведения приводит к необходимости широко исполь¬ 
зовать ЭВМ при теоретическом анализе контуров самонаведения. 
Вместе с тем весьма важен аналитический анализ контуров само¬ 
наведения, приводящий к оценке общих закономерностей процесса 
самонаведения. 

В настоящее время хорошо развиты методы аналитического- 
решения линейных дифференциальных уравнений с постоянными 
и переменными коэффициентами. Применение этих методов к кон¬ 
турам самонаведения вполне возможно в большом числе случаев^ 
для получения приближенных оценок, так как реальная траекто¬ 
рия движения УО близка к его опорной траектории и нелинейные 
функции можно линеаризировать относительно параметров этой 
опорной траектории. 

Наиболее просто анализ контуров самонаведения без привле¬ 
чения ЭВМ реализуется при условии, что уравнения, характери¬ 
зующие процесс самонаведения, являются линейными, а их коэф¬ 
фициенты не изменяются во времени или, как говорят, считаются 
«замороженными». Линеаризация уравнений контура самонаведе¬ 
ния не приводит к значительным ошибкам анализа, если величина 
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детерминированного или утроенное среднеквадратическое значе¬ 
ние случайного сигнала на входе каждого из звеньев не превышает 
диапазона линейности этого звена, а линеаризуемая функция диф¬ 
ференцируема. Линеаризация допускается, как правило, при отсут¬ 
ствии специально организованных помех и резких маневров цели. 
В тех случаях, когда не выполняются условия для обычной линеа¬ 
ризации, прибегают к статистической линеаризации [44, 102]. 

«Замораживание» коэффициентов в линеаризованных уравне¬ 
ниях тем меньше сказывается на точности получаемых результа¬ 
тов, чем медленнее изменяются переменные параметры контура 
самонаведения по сравнению со скоростью протекания в нем пе¬ 
реходных процессов. При этом уменьшению ошибок анализа спо¬ 
собствует исследование движения управляемого объекта лишь на 
отдельных небольших участках его траектории. 

Если используются линеаризированные уравнения контура са¬ 
монаведения с незамороженными коэффициентами, то аналитиче¬ 
ское решение таких уравнений получается лишь в некоторых част¬ 
ных случаях, когда аппаратура системы самонаведения и динами¬ 
ка УО моделируются безынерционным либо инерционным динами¬ 
ческим звеном или когда уравнения контура самонаведения содер¬ 
жат лишь один переменный коэффициент, который является ли¬ 
нейной функцией времени [54, 93]. 

Чтобы избежать больших ошибок в конечных результатах ана¬ 
лиза линеаризированного контура, по окончании его анализа не¬ 
обходимо убедиться, что выполняются условия, при которых допу¬ 
стима линеаризация. 

1.5. Применение теорий оптимального управления 
и оптимальной фильтрации при синтезе контуров 

самонаведения 

1. Основная задача синтеза и ее содержание. Задача синтеза 
контуров самонаведения, как и иных типов систем управления, 
сводится к определению алгоритмов управления объектами, име¬ 
нуемых также законами управления и обеспечивающих наилучшее 
качество протекация процессов самонаведения в течение всего 
времени функционирования контура (системы) или наилучший 
конечный результат в соответствии с заранее установленным кри¬ 
терием и при заданных ограничениях. В простейших случаях оп¬ 
тимальные алгоритмы управления определяют зависимость необ¬ 
ходимых нормального и бокового ускорений УО от его измеряе¬ 
мых соответствующими приборами координат относительно цели 
и их производных по времени. 

При решении задачи синтеза предполагаются заданными: 

математическая модель обобщенного объекта управления, в 
состав которого включают динамику управляемого объекта, кине¬ 
матические звенья и инерционные элементы управляющего уст¬ 
ройства; 
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законы распределения и статистические характеристики слу¬ 
чайных возмущений, действующих на объект управления; 

измеряемые фазовые координаты обобщенного объекта управ¬ 
ления и статистические характеристики шумов, сопровождающих 
измерения и называемых шумами измерения; 

условия работы системы самонаведения и накладываемые на 
нее ограничения (допустимые перегрузки ракет, диапазоны и ско¬ 
рости отклонения рулей, зона обзора РЛС и т. д.). 

Кроме того, предполагается, что составляющие управляющего? 1 
сигнала для разных каналов управления являются детерминиро¬ 
ванными функциями результатов измерений. Такой принцип уп¬ 
равления, основанный на использовании физически доступной для 
измерений информации о состоянии обобщенного объекта управ¬ 
ления— ООУ, называется физически реализуемым управлением 
[44]. В последующем для сокращения записей слово «обобщен¬ 
ный» перед «объектом управления» ОУ употребляться не будет* 
если не могут возникнуть какие-либо неправильные толкования 
получаемых результатов. 

В математическом аспекте рассматриваемая здесь задача син¬ 
теза формулируется следующим образом. Задан ОУ, состояние 
которого характеризуется в общем случае п переменными Х\ (/)* 
Х 2 (і), .... х п (і)у изменяющимися случайным образом во времени. 
На ОУ действуют случайные возмущения 1>х2(і)у —> Іхп(і) 

и управляющие сигналы щ, Щу и г , где іг^/г. Состояние ОУ ха¬ 
рактеризуется системой дифференциальных уравнений, записан¬ 
ных в форме Коши. Для удобства эту систему целесообразно за¬ 
писать в виде одного векторного дифференциального уравнения* 
в котором Х\ (і), Х 2 (і) У х п {1 ) представляют собой координаты 
/г-мерного вектора (фазовые координаты ОУ) и которое принята 
называть уравнением состояния. В общем случае это векторное 
уравнение является нелинейным и имеет вид 

х = і(х, I*, и г і) г (1.5.1> 

где і(х, I, и, і ) — векторная детерминированная функция, содер¬ 
жащая п компонентов; % х — п-мерный вектор воздействующих на 
ОУ случайных возмущений Іхі{1)у 1x2 (0> •••> Ѣхп(і) с заданными;' 
математическим ожиданием и корреляционной матрицей; и — 
г-мерный вектор управления, под действием которого изменяется 
состояние ОУ. 

Для формирования алгоритма управления, определяемого век¬ 
тором и, производятся измерения всех или части фазовых коорди¬ 
нат ОУ. Лучшие результаты получаются при измерении всех п 
фазовых координат. Однако в реальных условиях это не всегда 
удается, в силу чего в последующем будем считать, что измеряе¬ 
мыми являются т^п фазовых координат, сопровождаемых шу¬ 
мами. При этом одна и та же фазовая координата может изме¬ 
ряться несколькими измерителями, образующими единый комп¬ 
лексный измеритель. Измеряемые фазовые координаты вместе , с 
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действующими шумами образуют /л-мерный вектор измерений 
(наблюдений) 2 , связанный с,вектором состояния х зависимостью 

2 = І г (х, 0 + 1и(0- (1-5.2) 

Здесь ! 2 (х, і) — /л-мерная векторная функция, а § и (0 — /л-мер¬ 
ный вектор шумов измерения с заданными математическим ожи- 
. данием и корреляционной матрицей. Если часть используемых из¬ 
мерителей практически безынерционна (например, барометриче¬ 
ский высотомер, акселерометр), то соответствующие элементы 
вектора г следует считать выходными сигналами таких измери¬ 
телей. 

В соответствии с исходными предпосылками современной тео¬ 
рии оптимального управления вектор управления 

и = и[г(т), /], (1.5.3) 

тде и[г(т), і] —г-мерная детерминированная векторная функция. 
Лри этом обычно получается г=т. 

В реальных условиях составляющие и,\, и г вектора и 

вследствие физических свойств ОУ или лимита мощности органов 
управления нередко не могут быть произвольными. На них при¬ 
ходится накладывать ограничения, которые наиболее часто запи¬ 
сываются в одном из следующих трех видов: 

и <11, (1.5.4) 

Л4{и т К- 1 и}<р || (0, (1.5.5) 

і к 

Г М {и т К”" 1 и} дх < о^, (1.5.6) 

и 

где — скалярная функция времени или постоянная величи¬ 

на; К — симметричная положительно определенная, а чаще всего 
диагональная матрица размера гХг; К -1 — матрица, обратная 
матрице К; а и — постоянная величина; т — символ, определяю¬ 
щий здесь и в последующем операцию транспонирования матриц 
и векторов; М — символ операции математического ожидания; 
іо и і к — моменты начала и окончания процесса управления. 

Условие (1.5.4) означает, что любая составляющая щ вектора 
хі не может превышать заданное значение I/\ (і= 1, 2 ,..., іг), нера¬ 
венство (1.5.5) ограничивает вектор управления в среднем и, на¬ 
конец, соотношение (1.5.6) определяет интегральное за время са¬ 
монаведения і к — іо ограничение вектора управления в среднем. 
Если, например, К — единичная матрица, то левая часть (1.5.5) 
и подынтегральное выражение в (1.5.6) характеризуют математи¬ 
ческое ожидание суммы квадратов составляющих вектора и. 

Пр и исходных данных (1.5.1), (1.5.2) и ограничениях (1.5.4) 
или (1.5.5), либо (1.5.6) требуется найти векторную функцию 
хі(/) и соответствующий вектор состояния х так, чтобы обеспечи¬ 
вался экстремум заданного критерия качества контура самонаве¬ 
дения. 
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2. Критерии качества функционирования контуров самонаведе¬ 
ния. Качество процесса и структурная схема системы самонаведе¬ 
ния, а также алгоритм управления существенно зависят в общем 
случае от математической модели ОУ, требуемых значений его 
фазовых координат в конце работы системы самонаведения, ста¬ 
тистических характеристик действующих возмущений и степени 
соответствия модели ОУ и действующих возмущений реальным 
условиям самонаведения. В связи с этим и в соответствии с харак¬ 
тером решаемых задач могут быть использованы различные кри¬ 
терии качества функционирования оптимальных контуров самона¬ 
ведения. Однако любой критерий будет функционалом перечис¬ 
ленных выше факторов, а оптимальное управление должно обес¬ 
печить экстремум (максимум или минимум в зависимости от ре¬ 
шаемой задачи) этого функционала. В качестве примеров отме¬ 
тим, что можно потребовать такой алгоритм управления, который 
обеспечивает минимум времени перевода УО из одного состояния 
в другое или экстремум интеграла от вектора состояния ОУ при 
заданном или текущем времени управления, а также при задан¬ 
ных ограничениях на фазовые координаты и сигналы управления. 

В современной -теории оптимального управления для оценки 
качества функционирования контура самонаведения широкое при¬ 
менение находит квадратичный функционал вида 


/ (х, х тт , и, ^ к ) — [х (^ к ) х тт (^к)] т ^ (^к) [я (^к) х 1Т (^)] + 

+ | [х (т)—х„ (т)] т ь (т) [х (т)—х„ (т)] й т+1 и т (т) К -1 и (т) й т. 


(1.5.7) 


Здесь Хтт (0 — теоретически требуемый вектор состояния объекта 
управления; Ь(/) — заданная неотрицательно определенная мат¬ 
рица размера пХщ Г(4) — заданная положительно определенная 
(обычно диагональная) матрица размера пХп. Широкое использо¬ 
вание (1.5.7) связано с тем, что во многих инженерных задачах 
квадратичный критерий соответствует их сущности и что лишь при 
таком критерии удается аналитически решить все уравйения или 
определить общий путь их решения [44]. 

Функционал /(х, х тт , и, і к ) является случайной скалярной вели¬ 
чиной, что объясняется случайным характером значений х(/) и 
и(/). Критерий качества функционирования контура самонаведе¬ 
ния должен быть детерминированным. Чтобы это обеспечить, в 
качестве критерия принимают часто оценку 7 функционала /, оп¬ 
ределяемую так, чтобы математическое ожидание квадрата ошиб¬ 
ки оценки Ліу {(/—/) 2 }, которое вычисляется при условии измере¬ 
ния составляющих вектора наблюдения, было минимальным. 

Условное математическое ожидание М у {(7—/) 2 } будет мини¬ 
мальным [44], если 


7 (х, Хтт) II) 4) — (х> х п , и, (1-5.8) 
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где символ М у означает операцию определения условного матема¬ 
тического ожидания функционала /(х, х тт , и, 4) при условии на- 
блюдения вектора измерений г на интервале 4—4. 

На основании (1.5.7) и (1.5.8) находим следующее соотноше¬ 
ние для квадратичного критерия качества: 


1 (х, х тг , и, 4) — М -1 


[х (4)—х тт (4)] т Г (4) [х (4)—х тт (4)1 + 




4 4 

+1 [X (т) — х тт (т)] т Ь (т) [х (т)—х тт (т)] СІХ+ ^ и т (т) К -1 и(т) дп ■ 

(1.5.9) 

Первое слагаемое в (1.5.7) и (1.5.9) характеризует неотрица¬ 
тельную квадратичную форму отклонений фазовых координат ОУ 
от их требуемых значений в конце процесса самонаведения. Если, 
например, Г(4) — единичная матрица, то этим слагаемым в 
(1.5.9) определяется сумма средних от квадратов ошибок 

М У | 2 [Хі (і к ) — х гт і ( 4 )] 2 ! 


для всех фазовых координат ОУ. Задавая элементы матрицы 
Г(4) различными по величине, можно придать разный вес ошиб¬ 
кам 


М у {[Х г (І к ) — Хттниі 2 }- 


Для практики первое слагаемое в (1.5.9) имеет прозрачный смысл 
и часто может быть обоснованно назначено, особенно в так назы¬ 
ваемых задачах Терминального управления (управления конечным 
состоянием ОУ), когда необходимо привести ОУ к моменту време¬ 
ни 4 в заданное состояние. К терминальным относятся все задачи 
самонаведения, если при этом не накладываются какие-либо до¬ 
полнительные условия. Следует подчеркнуть, что при минимиза¬ 
ции (1.5.9) требование к точности самонаведения будет тем жест¬ 
че, чем большие значения имеют элементы матрицы Г(4). 

Второе слагаемое в (1.5.9) имеет смысл обобщенной интеграль¬ 
ной квадратичной оценки качества переходных процессов, а третье 
слагаемое характеризует затраты на управление, представляя со¬ 
бой интегральную квадратичную оценку вектора управления и. 
Как уже отмечалось, при единичной матрице К получается 


М 


У 


4 

С іГ (т) К- 1 и (т) & 




Т 




что, по существу, определяет среднюю энергию вектора управле¬ 
ния. 

Таким образом, критерий качества (1.5.9) учитывает средне¬ 
квадратическую ошибку самонаведения УО при /=4, качество 
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переходных процессов в контуре самонаведения и энергетические 
затраты на управление. 

После введения понятия о функционале и критерии качества 
функционирования контура самонаведения задачу его синтеза 
можно конкретизировать так: при описании объекта управления и 
вектора измерений уравнениями (1.5Л) и (1.5.2) нужно найти век¬ 
тор управления и, удовлетворяющий заданным ограничениям и 
•обеспечивающий минимум условного математического ожидания 
7 (х, х тт и^к) функционала /(X , Хірір) и, Іці. ) при движении УО из на¬ 
чального состояния х(/ 0 ) в конечное состояние 

Начиная с 1968 г. развивается также задача синтеза оптималь¬ 
ных систем управления на основе предложенного А. А. Красов¬ 
ским критерия качества, названного им критерием обобщенной ра¬ 
боты [47, 48]. Этот критерий вначале был сформулирован для 
систем, в которых осуществляются точные измерения фазовых ко¬ 
ординат ОУ и действуют случайные возмущения в виде некорре¬ 
лированных импульсов бесконечно малой длительности. Позже он 
в виде квадратичного критерия был распространен на линейные 
системы с неточными измерениями и при действии на них более 
широкого класса случайных возмущений. 

Квадратичный критерий обобщенной работы определяется со¬ 
отношением (1.5.9) с добавлением к нему условного математиче¬ 
ского ожидания для интеграла 

/ х = Г * т (о Г (0 с ( і ) ко (о г х (о я, 

где матрица Гі(^) определяется из дополнительного уравнения 
[44]. Она должна быть симметричной положительно определен¬ 
ной и удовлетворять условию Гі(^ к ) =Г(/ К ). Смысл введенной 
здесь матрицы С(/) обсуждается ниже при написании уравнения 
(1.5.31). 

Вводимое в (1.5.9) дополнительное слагаемое М У (І і) называ¬ 
ется обобщенной работой сигналов управления. Оно накладывает 
ограничения на входные сигналы управляющих устройств. В [47] 
отмечается, что при размерностях вектора состояния п=10...20 
вычислительные и аппаратурные затруднения при реализации кри¬ 
терия (1.5.9) являются существенными. Однако их можно избе¬ 
жать, пользуясь квадратичным критерием обобщенной работы. В 
этом состоит его основное достоинство. 

3. Общие методы и результаты решения задачи синтеза конту¬ 
ров самонаведения. Определение вектора оптимального .управле¬ 
ния и представляет собой вариационную задачу и для ее решения 
используются вариационные методы отыскания экстремума крите¬ 
рия качества системы в функциональном пространстве. С этой 
целью производится расширение вектора состояния, т. е. увеличе¬ 
ние его размерности на единицу за счет того, что функционал ка¬ 
чества системы (контура) рассматривается не только для конеч¬ 
ного, но и для текущего момента времени, а его текущее значение 

31 



принимается за дополнительную координату х п +\ в уравнении со¬ 
стояния (1.5.1). 

В терминальной задаче, т. е. в задаче управления конечным 
состоянием УО, которая и будет рассматриваться в последующем, 
функционал /=/(х, х тт , и, ^ к ), зависящий в конечном итоге от 
х к , где х к =х(^к) — вектор состояния объекта при /=^ к , для теку¬ 
щего времени запишем в виде 

/[х(0, /] = л; п+1 (0. (1.5.10) 


При этом какие-либо ограничения на конечное состояние УО 
не накладываются. Полагая 7[х(/), /] дифференцируемым по вре¬ 
мени, на основе ('1.5.1) и (1.5.10) получаем дополнительное урав¬ 
нение 

п 

(1.5.11) 

/= 1 

Начальное условие этого уравнения 

•*п+1 (0 = 1 [х (*о), 41. 

а функция 

//(х, и, % Х9 і) = Х\. 

Из сказанного следует, что оптимизация управления эквива¬ 
лентна оптимизации дополнительной фазовой координаты х п +\ век¬ 
тора состояния в момент времени і К) а критерием качества функ¬ 
ционирования оптимального контура теперь считается условное 
математическое ожидание х п +\ случайной функции х п +\ (I) при 
і=і к , определяемое при условии, что измеряемые фазовые коор¬ 
динаты характеризуются вектором г(і) для 

При точных измерениях фазовых координат ОУ задача отыска¬ 
ния оптимального управления и минимизации х п +\ была решена 
Л. С. Понтрягиным в соответствии с получившим его имя принци¬ 
пом максимума. Этот принцип позволил установить связь между 
оптимизируемым функционалом и динамикой процесса в системе, 
определяемую с помощью функции, которая аналогична по фор¬ 
ме функции Гамильтона в механике. 

При наличии шумов измерений вместо детерминированной 
вводится стохастическая функция Гамильтона [44] 

Я г (х, и, І*, і) = ^ "Фі /х = ‘Ф т (1-5.12) 

/= 1 


где I — (п+1)-мерный вектор, у которого п первых составляю¬ 
щих определяется компонентами вектора в правой части (1.5.1), 
а (/2+1)-я составляющая — это правая часть уравнения (1.5.Ш); 
\|Гг (і=1, 2, ..., /г+1) — функция, определяемая уравнением 




і 



(1.5.13) 
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для которого 



а/[»(*)] 

дхі 


і=і 


к 


(1.5.13, а) 


Если учесть (1.5.10), то получим фг(^к)=0 при і— 1, 2, ..., п и 

+71+1 (^к) =) —1. 

Выразим далее фазовые координаты ОУ через функцию Я Г , 
для чего найдем с помощью (1.5.12) производные дН г /д^і и 
дН г /дХ{. В результате получим 


д Я г 

д'Ф* 


= /* при і'=1, 2, ..., п , 


.Г = Х п+1 ПР И І = «+1. 

^п+І 


(1.5.14) 


д Я г 


п+1 



/==1 


при і= 1 , 2, ..., п+ 1 . 


(1.5.15) 


На основе (1.5.1) и (1.5.14) находим, что 



а Я г 


при і= 1 , 2, ..., п + 1 , 


(1.5.16) 


а используя уравнения (1.5.13) и (1.5.15), получаем 

ф. = —при і= 1, 2, ..., п+ 1. (1.5.17) 

дхі 

Последние два уравнения, имеющие граничные условия Хі(і 0 ) 
и Ф^(/ К ) =0 при і=1, 2, ..., п и фі(^к)= — 1 при і=п+ 1, устанав- 
ливают отмеченную выше связь между динамикой процесса и 
функцией Я г . 

Обобщение принципа максимума Л. С. Понтрягина на системы 
управления с учетом действия на них шумов привело к следующе¬ 
му весьма важному положению: если вектор управления и при 
ограничении (1.5.4) и, следовательно, вектор х состояния ОУ, опи¬ 
сываемый уравнением (1.5.1), являются оптимальными, то при 
наличии вектора измерений 2 , характеризуемого при со¬ 

отношением (1.5.2), критерий качества, определяемый условным 
математическим ожиданием х п +і функционала (1.5.10), принима¬ 
ет минимальное значение, а условное математическое ожидание 
Я г функции Гамильтона Я г , вычисляемое при известном векторе 
г, имеет максимум или свое наибольшее значение. При этом услов¬ 


ное математическое ожидание х вектора состояния х, характери¬ 
зующее его наилучшую оценку в смысле минимума среднеквадра¬ 
тической ошибки, определяется уравнениями: 



при і= 1 , 2, ..., п+ 1 , 


( 1 . 5 . 18 ): 



([дН, 


при і= 1, 2,..., /і+1, 


(1.5.19) 


2—119 


I дхі } 
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граничные условия для которых есть Хі(іо) =т Х і 0 и 

* ( дх ,, (/ к )' 

•ф|(^к) = — ■Му ( п ^. I при і=1, 2,я+1, 

где т Х іо — математическое ожидание составляющей Хі при 1= 
= іо, а М у — символ операции по нахождению условного матема¬ 
тического ожидания при наличии реализации вектора 2 . 

Из изложенного следует, что при определении в явном виде 
вектора оптимального управления и при заданных критерии каче¬ 
ства и ограничении типа (ІІ.5.4) необходимо найти прежде всего 
условное математическое ожидание Я г функции # г , которое зави¬ 
сит от х и ф, а затем варьируя Я г по и и решая уравнения (1.5.18) 
и (1.5.19), нужно отыскать и 0П т. 

Если на вектор и ограничения вида (1.5.4) не накладываются, 
или, как говорят, вектор и принадлежит открытой области, то из 
принципа максимума вытекают условия оптимальности классиче¬ 
ского вариационного исчисления, и вектор оптимального управле¬ 
ния ііопт определяется из уравнения 

дН г /д и = 0 (1.5.20) 

при одновременном решении уравнений (1.5.18) и (1.5.19). 

Сформулированное положение о нахождении вектора и 0П т пред¬ 
ставляет собой, по существу, стохастический принцип максимума. 

Необходимость статистического определения функции Я г и ре¬ 
шение так называемой двухточечной задачи, характеризуемой диф¬ 
ференциальными уравнениями (1.5.18) и (1.5.19) с заданными ча¬ 
стично начальными и конечными условиями, приводит, как прави¬ 
ло, к потребности использования численных методов интегрирова¬ 
ния и подбору начальных условий для (1.5.19) методом проб. Если 
объект управления является нелинейным, то непосредственной 
проверкой решений следует убедиться, какое из решений действи¬ 
тельно обеспечивает максимум функции Я г и поэтому является 
оптимальным. Когда же объект управления линейный, решение, 
получаемое из условия максимума Я г и уравнений (1.5.18), 
(1.5.19), является единственным. 

В заключении анализа общих методов и основных результатов 
решения терминальной задачи оптимального управления , при не¬ 
точных измерениях отметим, что основным методом решения яв¬ 
ляется стохастический принцип максимума, представляющий собой 
обобщение принципа максимума Л. С. Понтрягина. Этот принцип 
совпадает с классическим методом вариационного исчисления при 
отсутствии ограничений вида (1.5.4) на вектор и. 

Основные результаты, получаемые при решении задачи в соот¬ 
ветствии со стохастическим гіринципом максимума сводятся к то¬ 
му, что имеется принципиальная возможность найти вектор и 0П т 
оптимального управления, т. е. алгоритм управления в зависимо¬ 
сти от измеренных значений фазовых координат ОУ, и возникает 
необходимость оценивать, текущие фазовые координаты ОУ. Зная 
и 0 пт и текущие оценки фазовых координат, можно определить 
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структурную схему и найти основные характеристики оптимальной 
информационно-вычислительной подсистемы. 

Для иллюстрации сказанного рассмотрим, следуя [44], задачу 
об оптимальном управлении, когда в уравнении (1.5.1) 

!(х, и, Ъ х , і) = ф(х, О + и + Іх- (1.5.21) 

Случайные начальные значения составляющих вектора х образуют 
вектор х(^о)=х 0 с математическим ожиданием т х0 и дисперсией 
Б х0 . Будем также считать, что имеется ограничение вида (1.5.4). 
Тогда в соответствии с (1.5.12) и при учете (1.5.1), (1.5Л1) и 
(1.5.21) находим, что 

п 

н г = Л Л& + 1 |> п+1 ) [фі (х, 0 + и г + % х ,], (1.5.22) 

і= 1 4 1 


где функции при і= 1, 2, ..., п и ф п +і, как это вытекает из 
(1.5.13), определяются уравнениями: 


ф 


і 


с—>1 


дд> з 
дхі 


+ 'Фті-Ы 


д 2 І 
дхі дх 3 



(1.5.23) 


фп+і = 0. (1.5.24) 

Конечные условия для уравнений (1.5.23) и (1.5.24) характери¬ 
зуются теми же равенствами ф(^ к )=0 (і— 1 , 2, ..., п), ф п+1 =—1, 
что и для уравнения (1.5.13), причем равенство фп+і =—1 спра¬ 

ведливо для любого момента времени. 

Учитывая в (1.5.23) равенство ф^+і = — 1 и вводя обозначение 

= (1.5.25) 

[дх г 

на основе (1.5.23) получаем 

а- (1 ' 6 ' 26) 

5=1 


где і=1, 2, ..., п, и при учете равенств ^(^ к )=0 для і= 1, 2, ... 
..., п и (1.5.25) будем иметь 


** (*к) = 


— д/[х(< к )] 
дхі 


при і— 1, 2. п. 


(1.5.27) 


Далее на основании (1.5.22) и (1.5.25) при условии, что і|)п+і =—1 
находим 


П 

# г = 2^[Фі( х > О+ Ч/+ ?*./]• (1.5.28) 

/=і 

Отсюда 

п 

Нг = X ^ ^ (Ч/ + ^і)}* (1.5.29) 

/=і 


2 * 
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где, как и всюду, символ М у означает операцию по определению 
условного математического ожидания. 

Соотношение (1.5.29) показывает, что наибольшее значение Я г 
получается при 


Щ опт = V] зі§п М {X,.} = Ѵ і зі^п Ху (1.5.30) 


Итак, в рассмотренной задаче оптимальное управление щ 0 т = Щ^ 
обозначаемое здесь и всюду в последующем без индекса «опт», 
имеет релейный характер с функцией переключения, аргумент ко¬ 
торой равен условному математическому ожиданию Ху получае¬ 
мому на основе (1.5.25) и составляющему 




а/ 

■■ ■ 

. дхі 


при /= 1, 2, ..., п. 


Следует напомнить, что для нахождения Х$ нужно совместно ре¬ 
шить уравнения (1.5.18) и (1.5.19) для определения текущих оце¬ 
нок х и ф векторов х и ф. 

Если ОУ нелинейный, то сформулированные выше условия ми¬ 
нимума критерия качества х п +і = 7і[х(^ к ), ^к] являются только не¬ 
обходимыми. Когда же объект управления и измерители линейные, 
эти условия оказываются не только необходимыми, но и достаточ¬ 
ными. Доказательство необходимости и достаточности условий оп¬ 
тимальности при неточных измерениях фазовых координат ОУ 
можно найти в [44]. 

4. Оптимальный контур самонаведения при управлении конеч¬ 
ным состоянием линейного управляемого объекта. Современная 
теория оптимального управления наиболее детально разработана 
при условиях, что система управления является линейной и что 
используется квадратический критерий качества вида (1.5.9). При 
этих условиях найдены аналитические решения ряда задач синте¬ 
за систем управления. Наиболее наглядные и вместе с тем имею¬ 
щие большое практическое значение результаты получаются при 
управлении конечным состоянием линейного объекта (терминаль¬ 
ная задача), использовании квадратического критерия качества 
(1.5.9) с исключением из него второго слагаемого и отсутствии 
ограничений типа (1.5.4) на вектор и. Данная задача, относящая¬ 
ся целиком к значительной части контуров самонаведения при их 
упрощенном рассмотрении, формулируется следующим образом. 

Имеется объект управления (ОУ), математическая модель ко¬ 
торого характеризуется я-мерным векторным уравнением состоя¬ 
ния 


X (0 = Р (і) Х + С(і)и + Ъ х (0, ( 1.5.31) 

где Р (?) и С(0 — заданные матрицы размера пХп и пХт (г^п) 
соответственно; х—я-мерный вектор фазовых координат ОУ с 
математическим ожиданием т х о и дисперсией 0*0 в момент нача¬ 
ла самонаведения ^о; 5(0—вектор гауссовых случайных возму- 
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щений, действующих на ОУ. Матрицы Р(4 и С(<) в (1.5.31) опре¬ 
деляют коэффициенты дифференциальных уравнений. 

Предполагается, что т^.п фазовых координат ОУ подлежат 
измерению, при этом вектор измерений 

х(і) = Н(і)х(і) + Ъ и (і). (1.5.32) 

Здесь Н(/) — заданная матрица размера тхп, а ? и (0 — т-мер- 
ный вектор шумов, которые чаще всего считаются белыми гаус¬ 
совскими шумами с нулевым математическим ожиданием и сим¬ 
метричной корреляционной матрицей . 

Вектор х тт требуемого полезного сигнала х определяется урав¬ 
нением [44] 

х тт = Р(О х тт- (1.5.33) 

Необходимо найти вектор управления и, минимизирующий в мо¬ 
мент і к критерий качества: 

/(х, х„, и, І к ) “ М у {[Х (4) Хтт (^к)] т Г* (^к) [X (^к) х тт (4«)]“Ь 

Ік 

+ Г ^к^ийт} (1.5.34); 

при условиях, что матрица Г является диагональной и не зависит 
от времени, на вектор и ограничения типа (1.5.4) — (1.5.6) не на¬ 
кладываются и время управления і к — 4 фиксировано. Необходи¬ 
мость знания разности 4— 4 может приводить к трудностям при¬ 
менения рассматриваемой здесь теории оптимального управления 
при решении задач по оптимизации контуров самонаведения. Вме¬ 
сте с тем, используя, например, метод кинематического анализа, 
можно находить приближенные значения 4 — 4 и тем самым пре¬ 
одолевать эти трудности. 

Для решения сформулированной задачи будем руководство¬ 
ваться стохастическим принципом максимума, преобразовав пред¬ 
варительно (1.5.34) путем введения дополнительной (п+1)-й ко¬ 
ординаты в уравнение состояния. Для преобразования (1.5.34) за¬ 
пишем его в следующей равносильной форме без учета на данном 
этапе операции условного математического ожидания: 

I (X, х ет , и, і к ) = [X (*„)—Х„ (4)] Т Г (*о) [X (А,)— х тт (*о)] + 

< к 

+1 {[X (?) — Хтт (ОР Г (І) [X (0 — Хтт)] + 

^0 

+ [X (0 Хтт (01 Т Г (О [X (0— Хтт (01 + и т (0 К -1 и (0} Я. (1.5.35) 

В эквивалентности (1.5.34) и (1.5.35) легко убедиться, если 
иметь в виду, что первые два слагаемых в подынтегральном выра¬ 
жении (1.5.35) представляют собой производную по времени от 

[х(і)— ХрД/ХГ Г( I )[х (І) —Хтт(01 при Г(0 = СОП8І. 
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Далее введем новую скалярную переменную х п +\(і) 9 удовлет¬ 
воряющую уравнению 

Хц +1 (0 = 2 [х (()— х тт (*)] т г [X (0—Хтт (01 + « т (0 к -1 и (і), (1.5.36) 

где Хп+і (М =0. Использование соотношения (1.5.36) объясняется 
тем, что в силу равенства 

[х (0—х„ (0Р Г [х (0—х„ (01 = 

= [х (0—хь (0Р Г [х (0—х тт (01 

переменная х п+и зависящая от и, содержится в уравнении (1.5.35), 
которое теперь принимает следующий вид: 

/ (х, х тт , и, /к) = [X (*о)—х тт (*о)Г г [X (*о) х тт (4)1 + х п+і (^к)- (1.5.37) 

Отсюда следует, что ввиду независимости первого слагаемого в 
(1.5.37) от и(^) необходимо минимизировать условное математиче¬ 
ское ожидание х п +\(ік) введенной дополнительно фазовой коорди¬ 
наты Хп-н при наличии вектора измерений г(і) в интервале време¬ 
ни 

Согласно стохастическому принципу максимума при решении 
задач по определению вектора оптимального управления прежде 
всего запишем формулу для стохастической функции Гамильтона 
Н т . В соответствии с (1.5.12) находим 

Я г (х, и, ч|5, I*, 0 = Ф т х + Ф п +і х п +ѵ (1 -5.38) 

Здесь вектор х и скаляр х п +\ определяются уравнениями (1.5.31) 
и (1.5.36) соответственно. На основании (1.5.31), (1.5.36) и (1.5.38) 
получим 

Я г (х, и, -ф, % х , 0 = Ф т [Р(0х + С(0и+| д; (0] + 

+ ф л+1 {2[х т (0 Р (0 + и т (0 О (і) + Ц (і)-хі т (01Г [х (і) —х 1Т (0] + 

+ и т (і) К -1 и (0). 

Для векторной ф и скалярной ф п +і функций в данной задаче 
на основе (1.5.17) при условии, что матрица Г диагональная, на¬ 
ходим 

ф = -Р (0ф—Фп-н{2Р (0 Г [х (0-х„ (0] + 2Г [х (0]}, 

(1.5.39) 

ф„ + і = 0. (1.5.40) 

Уравнения (1.5.39) и (1.5.40) имеют конечные условия ф (і к ) =0 
и фи+і(^к)=‘ —1, вытекающие из (1.5.10) и (1.5.13, а). 

Интегрируя уравнение (1.5.40) при ф п +і(^к)= —‘1, находим, что 
фп+і(0= —1. При ф п +і(0 = — 1 уравнение (1.5.39) принимает вид 

Ф = 2{Г[х (і) —х„. (0 + Р (0 Г [х (0 - х тт (і)}} - Р (і) ф. (1.5.41) 

Отсюда следует, что 

у Ф—Г (X (0—х тт (01 —-у Р (0 Ф + Р (0 г [X (0— Хтт (<)]• 
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(1.5.42) 



(1.5.43) 


Если ввести новую переменную 

Х н = — 0,5і1) + Г[х(0— х„(0Ь 

производная от. которой по времени 

Х н = — 0,5лІз + Г[х(0— х 1Т (01. (1.5.44) 

то будем иметь уравнение 

Х н (0 = -Р т (О Х„ (0 (1.5.45) 

при граничном условии 

Хн (І к ) = — 0,5 -ф (і к ) + Г [X ( і к ) —х тт (<„)] = Г [X (*„) ■ — х 1Т (4)]. 

Выполняя операцию по вычислению условного математическо¬ 
го ожидания для функции # г (х, и, ф, | х , 1), определяя производ¬ 
ную по и от полученного таким образом соотношения и приравни¬ 
вая ее нулю, на основании (1.5.38) получаем следующее уравне¬ 
ние, которое позволяет найти вектор оптимального управления и: 

С т (і) ф—2С Т (і і ) Г [х (і) — х тт (і) ]— 2 К“ 1 и=0. (1.5.46) 

Здесь ф и х(^) — оценки векторов ф и х(^), т. е. условные матема¬ 
тические ожидания этих векторов, вычисленные при заданном век¬ 
торе измерений г(і) на интервале времени 

Из (1.5.46) следует, что вектор оптимального управления при 
записи всех функций времени здесь и часто в последующем без 
учета их аргумента равен 

и=-— КС Т {2Г [х (і) —Хтт (01—Ф) = — КС Т Х н > (1.5.47) 

2 

где Х н — условное математическое ожидание вектора Х н , опреде¬ 
ляемого формулой (1.5.43); при этом вектор Х н должен вычислять¬ 
ся при известном векторе х(і) на интервале 

Соотношение (1.5.47) показывает возможность определения и 

при заданных матрицах К и С, если известен Х н . Для нахождения 

Х н воспользуемся уравнением (1.5.45), из которого видно, что 

Х н = —Р Т Х Н (1.5.48) 

* 

причем граничное условие Х н (^ к ), вытекающее из (1.5.43) при ра¬ 
венстве нулю вектора ф(/ к ), определяется соотношением Х н (^к) = 

=ГАх(^к), где Ах(^к) =х(/ к )—Хтт(^к) — условное математическое 
ожидание ошибки Дх(^)=х(/)>—х тт (7) при і=і к и заданном век¬ 
торе измерений х(і) на интервале 

Решение уравнения (1.5.48) отыскивается в виде 

х н (0 = 8 т (4> 0 ГАх (*к). (1.5.49) 

где г т (^к, I) — матрица импульсных характеристик системы, ха¬ 
рактеризуемой (1.5.48); при этом і) является матрицей им- 
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пульсных характеристик системы, математическая модель которой 
определяется однородным уравнением, получаемым из (1.5.31). 
Теперь вектор оптимального уравнения 

и (і) = — КС Т (і) е т (*„, і) Г А і (* я ), (1.5.50) 


Для вычисления Дх(4) воспользуемся определением ошибки 
Дх(^) и уравнениями (1.5.31) и (1.5.33). В результате получим 
уравнение 


Дх(0 = Р(0Ах(0 + С(0и(0 + ІЛ0 (1.5.51) 

с начальным условием Дх(4)=Дх 0 =х 0 —х тт0 , где х 0 и х ТТ о— век- 
торы х и х тт при і=іо. 

Решением уравнения (1.5.51) . при і=і к является вектор 

* к 

А х (4) = б (4> і) Ах (0 + | 6(4. т) [С (т) и (т) + % х (т)] й т. (1.5.52) 

І 


Определив на основе этого соотношения условное математиче¬ 


ское ожидание Дх(/ К ) при заданном векторе измерений г(і) на ин¬ 
тервале подставив в полученную таким образом форму¬ 

лу найденное из (1.5.50) условное математическое ожидание век¬ 
тора и при том же значении г(і) и считая, что условное математи¬ 
ческое ожидание вектора случайных возмущений | х равно нулю, 
получаем 


і + Г "б (4. т) с (т) кс т (т) е т (4. т) г а т 
1 

где I — единичная матрица. 


Ах(4) = в(4. 0 А X (0, 

(1.5.53) 


А 


Если теперь из (1.5.53) найти значение Дх(^ к ) и подставить 
его в (1.5.50), то получим следующую окончательную формулу для 
определения вектора оптимального управления [44]: 


и=-КС т ёо(*к, *)[х(0-х„(0], (1.5.54) 


где матрица 

% 

бо(4, 0 = б т (4. 0Г(і + ув(4, т)С(т)КС т (т) ё т (4т)г^т 


—1 


8(4. 0- 

(1.5.55) 


Формула (1.5.54) позволяет вычислять вектор оптимального 
управления и, если заданы матрицы К, Г, С и вектор х тт , онреде- . 
лена на основе уравнения (1.5.31) при и=0 и ^ х =і0 матрица им¬ 
пульсных характеристик системы (фундаментальная матрица) 


ё(ік, і) и найден вектор х(^). 

Поскольку уравнения состояния и измерений линейные, для оп¬ 
ределения х(^) можно использовать теорию оптимальной линейной 
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фильтрации и, в частности, ее продуктивное направление — опти¬ 
мальную фильтрацию в пространстве состояний, именуемую также 
калмановской фильтрацией. 

В соответствии с этой теорией, дающей текущую оценку по 
критерию минимума СКО, для уравнений (1.5.31) и (1.5.32), в ко¬ 
торых % х (і) и |и (і) — п-мерный и т-мерный векторы гауссовских 
белых шумов с нулевыми математическими ожиданиями и поло¬ 
жительно определенными симметричными корреляционными мат- 

рицами К?* (т) = ^ О 5 * 6 (т) и К| и (т) = ^ < 5 ? и б(т), где ( 4 * и 

0$ и — матрицы односторонних спектральных плотностей для век¬ 

торов шумов и |и, уравнение оптимальной фильтрации имеет 
следующий вид [100]: 

х = Рх + к ф {г—Нх) + Си. (1.5.56) 

Здесь матрица коэффициентов усиления (матричный коэффициент 
усиления) 

кф = 2 Од * Н т С^и , (1.5.57) 

где симметричная матрица Од* дисперсий ошибок фильтрации 
вектора х определяется матричным уравнением Риккати: 

Ьд ж = Год * + Од .Р т -20д «Н т ОНОдж+^- 0|ж. (1.5.58) 

Начальными условиями для уравнений (1.5.56) и (1.5.58) яв¬ 
ляются: х(^о)=Щко И Оах (^о)=Ол: 0 . 

На основании уравнений (1.5.31), (1.5.32), (1.5.54) и (1.5.56) 
получается представленная на рис. 1.7 структурная схема опти¬ 
мального контура самонаведения. 



Сравнение рис. 1.4 и 1.7 показывает, что по наименованию уст¬ 
ройств и подсистем неоптимальный и оптимальный контуры само¬ 
наведения аналогичны, если иметь в виду, что кинематическое зве¬ 
но и инерционные элементы управляющего устройства на рис. 1.7 
считаются включеными в состав обобщенного объекта управления. 
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Однако структура, решаемые формульные зависимости, взаимные 
связи подсистем и основные 'технические характеристики неопти¬ 
мального и оптимального контуров различны. 

Формирователь вектора измерения на рис. 1.7 представляет со¬ 
бой совокупность безынерционных измерителей или отображает 
процесс получения вектора я, составляющие которого подлежат 
измерениям инерционными устройствами. 

Важный для практики вывод, вытекающий из рис. 1.7 и опре¬ 
деляющих его уравнений, состоит в том, что при линейном объек¬ 
те управления и критерии качества (1.5.34) допускается раздель¬ 
ная оптимизация измерительной подсистемы и вычислителя (ре¬ 
гулятора). 

Если при исходных данных (1.5.31)—(1.5.34) на вектор и на¬ 
кладываются ограничения типа (1.5.4), то, как и при отсутствии 
ограничений, получаются та же стохастическая функция Гамиль¬ 
тона и вспомогательные функции ф и ф п +і- В силу этого вектор 
оптимального управления и будет определяться формулой (1.5.47), 
но при условии, что максимум функции # г получается внутри 
г-мерного параллелепипеда со сторонами і/* (і= 1, 2, ..., т). В слу¬ 
чае, когда максимум функции имеет место вне этого параллелепи¬ 
педа, составляющие щ (і= 1, 2, ..., \г) вектора и должны быть 
— Оі при Хі> 0 и +Ѵі при Хг<0 [44]. Точное определение векто¬ 
ра Х н в данной задаче оказывается невозможным. Однако, приме¬ 
няя принцип статистической линеаризации [44], можно найти ана¬ 
литически приближенную формулу для Х н и, 'следовательно, оты¬ 
скать вектор и. В [44] показано, что и в данном случае вектор и 

оказывается детерминированной функцией текущей оценки х(і) 
состояния ОУ, которая может быть вычислена с помощью уравне¬ 
ний (1.5.56) —(1.5.58). 

В процессе нахождения вектора и при управлении конечным 
состоянием линейного объекта (1.5.31), уравнении измерений 
(1.5.32) и критерии качества (1.5.9) без исключения из него вто¬ 
рого слагаемого в соответствии со стохастическим принципом мак¬ 
симума также приходим к формуле (1.5.47), где Х н определяется 
уравнением [44] 


Х н = — Р т Х н —ЬАх (1.5.59) 

с тем же граничным условием, что и для уравнения (1.5.48). Обыч¬ 
но решение для Х н отыскивается в виде 

Х н = Р А х, (1.5.60) 

где матрица Р, зависящая в общем случае от времени, подлежит 
определению. Подставив решение (1.5.60) в (1.5.59) и учитывая 
уравнение (1.5.51) и соотношение (1.5.47), после приведения по¬ 
добных членов находим 

[Р + РР—РСКС т Р + Ь + Р т Р]Дх + р|* = 0. (1.5.61) 
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На основании (1.5.61) необходимо вычислить матрицу Р. Если 
воспользоваться уравнением (1.5.61) непосредственно, то Р будет 
зависеть от вектора измерений г . На практике стремятся избежать 
этой зависимости, для чего (1.5.61) осредняют по всем возможным 
значениям составляющих вектора г. При таком осреднении полу¬ 
чаются безусловные математические ожидания для векторов и 

Дх. Обозначим Дх=тд* . Обычно можно считать, что безусловное 
математическое ожидание вектора случайных возмущений на 
ОУ равно нулю. При этих условиях для определения матрицы Р 
на основе (1.5.61) получаем уравнение 

(Р + РР+Р т Р—РСКС Т Р + I) Шд * = 0. 

Поскольку данное уравнение должно удовлетворяться при любом 
векторе тд* , вычисление матрицы Р нужно осуществлять с по¬ 
мощью уравнения 

Р= — РР—Р Т Р + РСКС Т Р— Ь, (1.5.62) 

называемого матричным уравнением Риккати. 

Чтобы найти значение Р(^ к ) матрицы Р в момент времени і= 
= і к , которое является граничным условием уравнения (1.5.62), 
воспользуемся уравнениями (1.5.59) и (1.5.60), для которых 

Х н (^к) =ГДх(^к) и Х н (4) = Р(4)Дх(^к) соответственно. Отсюда 
получаем 

Р(* К ) = Г. (1.5.63) 

В теории оптимального управления доказывается (см., напри¬ 
мер, [44]), что матрица Р является симметричной. 

Чтобы на основе (1.5.47) и (4.5.59) получить окончательную 
формулу для вектора оптимального управления и, нужно решить 
уравнение (1.5.62) при наличии или отсутствии ограничения вида 

(1.5.4) на вектор и и найти текущую оценку х(^) вектора состоя¬ 
ния х(^), входящую в разность Д х(і)=х(і) —х тт (0- При этом 
должно предполагаться, что вектор х тт (^) является известным. За¬ 
менив в (1.5.47) вектор Х н с помощью (1.5.60) и учитывая опреде¬ 
ление Дх(^), будем иметь (при отсутствии ограничений вида 
(1.5.4) на вектор и) 

и (*) = — КС Т (0 Р (0 [х (і) — х тт (01. (1.5.64) 

Из формулы (1.5.64) видно, что и(^) является линейной детер¬ 
минированной функцией оценки х(/) в текущий момент времени. 
В силу э^ого, как и в случае критерия (1.5.34), при определении 
оптимального контура самонаведения имеется возможность раз¬ 
дельно оптимизировать его измерительные (информационные) уст¬ 
ройства и вычислитель составляющих вектора и. Аналогичное 
суждение о возможности разделения информационного устройства 
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и вычислителя получается при линейном объекте и квадратичном 
критерии обобщенной работы; когда вектор оптимального управ¬ 
ления при х тт = 0 определяется соотношением [44, 47] 

и=— КСДОГіфхф. (1.5.65) 

Сравнение (1.5.64) при х тт (/)=0 и (1.5.65) показывает их раз¬ 
личие лишь в матрицах Р(^) и Гі(^). Для вычисления матрицы 
Гі(0 используется уравнение [44, 47] 

Гі(0 + Р Т Г 1 (0 + Г 1 (0Р + Ь = 0 (1.5.66) 

-с граничным условием Гі(^ к ) =Г(^ К ), где Г(4) — матрица, входя¬ 
щая в формулу (4.5.9). 

Уравнение (1.5.66) является линейным, в то время как матри¬ 
ца Р(^) определяется нелинейным матричным уравнением Рик- 
кати. 

Аналитическое решение уравнения (1.5.66), удовлетворяющее 
граничному условию Гі (і к ) =Г(( К ) У имеет следующий вид [44]: 

г і(0 = 2 т (4. і) Г (4) ё (4. і) + Г V (т, I) ь (т) ё (т, і) й т. 

і 

Для оптимизации систем, решающих задачи нетерминального 
управления, при котором минимизируются ошибки и оптимизиру¬ 
ются переходные процессы для текущего момента времени, мож¬ 
но воспользоваться материалами, содержащимися в [44, 47]. 

5. Теорема разделения и особенности синтеза контуров радио¬ 
электронных систем самонаведения. При рассмотрении задачи 
синтеза применительно к линейным объектам управления (ОУ) 
отмечалась возможность раздельной оптимизации устройств теку¬ 
щей оценки фазовых координат ОУ и вычислителя вектора и. 

Теоретически возможность раздельной оптимизации указанных 
устройств при квадратичном критерии качества (1.5.9) и квадра¬ 
тичном критерии обобщенной работы основывается на теореме 
разделенияг-называемой также теоремой статистической эквива¬ 
лентности. Сущность этой теоремы сводится к следующему [44, 
47]. Если математическая модель ОУ определяется уравнением 
(1.5.31), а уравнение наблюдения (измерений) имеет вид (1.5.32), 
то при отмеченных выше квадратичных критериях качества и га¬ 
уссовских случайных сигналах и помехах система, оптимальная в 
смысле минимума этих критериев, состоит из оптимального линей¬ 
ного фильтра, необходимого для получения текущей оценки век¬ 
тора состояния, и детерминированного оптимального вычислителя, 
именуемого также регулятором, который формирует все компонен¬ 
ты вектора и оптимального управления. При этом фильтрация (оп¬ 
ределение текущей оценки) вектора х(і) должна производиться в 
соответствии с уравнениями (1.5.56) — (1.5.58), а вектор и необхо¬ 
димо вычислять по формулам (1.5.54) и (1.5.55) при использова¬ 
нии критерия качества (1.5.9), если матрица Ь=0, и по формулам 
(1.5.47), (1.5.60) и (1.5.62) при том же критерии качества (1.5.9), 
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но для случая, когда матрица Ь=#=0. Применение квадратичного 
критерия обобщенной работы требует вычисления вектора опти¬ 
мального управления и по формуле (1.5.65), для практической 
реализации которой нужно решить матричное линейное дифферен¬ 
циальное уравнение (1.5.66). 

Если ОУ характеризуется нелинейной динамической моделью 
или измерители фазовых координат ОУ нелинейные, то сформули¬ 
рованная выше теорема разделения в общем случае несправедли¬ 
ва. Однако при достаточно точных измерениях фазовых координат 

ОУ, когда условное распределение вероятностей для х при все¬ 
возможных случайных значениях вектора измерений ъ близко к 

б-распределению б (х—х), оптимальная измерительно-вычисли¬ 
тельная подсистема приближенно разделяется на оптимальные из¬ 
мерительные и вычислительные устройства [47]. При этом теку¬ 
щая оптимальная оценка х вектора состояния х определяется не¬ 
линейным фильтром Калмана. На практике достаточно точные 
измерения фазовых координат нередко являются типичными. По¬ 
этому теорему разделения для систем с нелинейными объектами 
управления й нелинейными измерителями также можно применять 
при решении прикладных задач. 

Теорема разделения играет фундаментальную роль как при 
теоретических исследованиях, так и при технической реализации 
подсистем и устройств оптимальных систем вообще и оптимальных 
радиоэлектронных систем в частности. Ценность этой теоремы со¬ 
стоит в том, что она позволяет раздельно синтезировать измерите¬ 
ли и вычислители, если известны векторное уравнение состояния 
и векторное уравнение измерений. 

Знание уравнения состояния для обобщенного ОУ дает возмож¬ 
ность выявлять координаты его движения относительно цели и их 
производные по времени, подлежащие измерению радиоэлектрон¬ 
ными устройствами. В зависимости от системы координат, в кото¬ 
рой записываются уравнения состояния ОУ, измеряемые координа¬ 
ты и их производные могут определяться непосредственно по ви¬ 
ду уравнения состояния или после дополнительных преобразова¬ 
ний. Иллюстрацией к сказанному являются задачи, рассматривае¬ 
мые в гл. 2. 

Даваемые современной теорией оптимального управления под¬ 
ходы к научному определению вида и количества измеряемых ко¬ 
ординат и их производных по времени, а также возможность син¬ 
тезировать устройства фильтрации фазовых координат ОУ неза¬ 
висимо от остальных подсистем и устройств характеризуют с точ¬ 
ки зрения радиоспециалистов первое весьма важное положитель¬ 
ное свойство этой теории. Не менее существенно и второе ее свой¬ 
ство, вытекающее из того, что при синтезе регулятора (вычисли¬ 
теля) устанавливаются зависимости между составляющими век¬ 
тора оптимального управления и и оптимальными текущими оцен¬ 
ками фазовых координат УО, представляющими собой выходные 
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сигналы оптимальных устройств фильтрации информационного 
устройства. На основе этих зависимостей, куда составляющиевек- 
тора х входят с различными весовыми коэффициентами, іѵ^эжно 
объективно обосновать требования к точности работы всех исполь¬ 
зуемых измерителей. При этом нужно иметь в виду, что общая 
среднеквадратическая ошибка управления не может быть меньше 
аналогичной ошибки управления, если учитываются лишь погреш¬ 
ности измерителей. 

Далее нужно отметить, что использование современной теории 


оптимального управления, сглаживания, прогнозирования и опти¬ 
мальной фильтрации позволяет уменьшить уровень динамических 
и помеховых ошибок при заданных траекториях движения цели, 
на которую наводится УО, и при заданных интенсивностях полез¬ 
ных сигналов и помех соответственно. Кроме того, на базе теории 
оптимальной фильтрации можно оценивать не измеряемые непо¬ 
средственно параметры и прогнозировать поведение УО, благода¬ 
ря чему контур самонаведения может работать в режиме памяти. 

Вместе с тем современная теория оптимального управления не 
дает рекомендаций для решения всех проблем, стоящих на пути 
проектирования радиоэлектронных информационно-вычислитель¬ 
ных подсистем. Дело в том, что радиоэлектронные устройства, 


прежде чем автоматически или полуавтоматически измерять ко¬ 
ординаты движения УО относительно цели и их производные по 
времени, должны обнаружить сигналы, поступающие от цели, раз¬ 


решить цели, если их несколько в поле зрения радиоэлектронного 
устройства, и быть способными работать в условиях действия не 
только естественных, но и специально организованных ігомех. По¬ 


этому при синтезе контуров радиоэлектронных систем самонаве¬ 
дения, наряду с рассмотренной выше современной теорией опти¬ 
мального управления, необходимо использовать теории оптималь¬ 
ного обнаружения целей и их разрешения, а также теорию опти¬ 
мального измерения (сглаживания, фильтрации и прогнозирова¬ 
ния) координат движения цели относительно УО и их производных 
по времени. Кроме того, необходимо опираться на теорию и мето¬ 
ды оптимальной защиты радиоэлектронных устройств от помех. 
В современных условиях все эти теории, и особенно теория опти¬ 
мального обнаружения, разрешения и измерения развиты доста¬ 
точно глубоко и уже приносят ценные практические результаты 
[19, 38, 40, 100, 119]. Меньших успехов добилась теория защиты от 
помех, что связано со значительной сложностью проблемы помехо- 
защиты. Однако несмотря на это, к настоящему времени уже име¬ 
ются работы по оптимальному обнаружению сигналов в условиях 
наличия активных шумовых помех [112], оптимальной селекции 
движущихся целей на фоне отражений от подстилающей поверхности 
и облаков пассивных помех, а также по компенсации помех, источ¬ 


ники которых не совмещены с целью, сопророждаемой радиоэлек¬ 
тронным измерителем [38, 40, 111, 112]. 

Характерное при решении задач оптимизации устройств и си¬ 
стем состоит в том, что требуется знание достаточно большого ко- 
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личества априорной информации (математическая модель ОУ и 
статистические характеристики шумов, действующих на ОУ и из¬ 
мерители его фазовых координат), которая считается неизменной 
или изменяющейся известным образом в процессе работы синтези¬ 
рованной системы самонаведения. В реальных условиях это обыч¬ 
но не выполняется. Так, при наведении самолетов и ракет их мас¬ 
са, скоростной напор и другие параметры не остаются постоянны¬ 
ми, что приводит к изменению коэффициентов в уравнении состоя¬ 
ния. Изменяются также и параметры помеховых сигналов. Вслед¬ 
ствие этого систему самонаведения приходится дополнять устрой¬ 
ствами, обеспечивающими автоматическую корректировку всех ис¬ 
ходных математических моделей. При наличии таких устройств 
получается адаптивная система управления. Проблема разработ¬ 
ки методов и средств получения математической модели для не¬ 
стационарной динамической системы и ее оптимизации при непол¬ 
ной априорной информации решается самостоятельным научным 
направлением, именуемым идентификацией [92, 101]. 


ГЛАВА ВТОРАЯ 

Методы наведения самолетов и ракет 
и алгоритмы траекторного 
управления ими 


2.1. Методы наведения самолетов и алгоритмы 
траекторного управления ими 

1. Общая характеристика методов наведения. Зависимость пара¬ 
метра управления (рассогласования) А для каждого отдельного 
канала управления от параметров, характеризующих взаимное 
перемещение цели и самолета в процессе его самонаведения, на¬ 
зывается уравнением рассогласования. Это уравнение именуют 
также алгоритмом траекторного управления. Если параметр уп¬ 
равления равен нулю, то уравнение рассогласования переходит в 
уравнение идеальной связи Д=0. Каждому уравнению рассогла¬ 
сования и вытекающему из него уравнению идеальной связи соот¬ 
ветствует вполне определенный метод наведения самолета. 

Если в течение всего времени полета самолет движется точно 
по траектории, для которой справедливы уравнения идеальной 
связи для каналов бокового и продольного движений самолета, то 
говорят, что осуществляется идеальное наведение, а получающая¬ 
ся при этом траектория именуется опорной или идеальной. По¬ 
скольку метод наведения характеризует некоторую группу опор¬ 
ных траекторий, зависящих от характера движения цели, метод 
наведения определяют так же, как способ задания опорных траек¬ 
торий. На выбор того или иного метода наведения из числа тех- 
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иически реализуемых влияют тип поражаемой цели и характер ее 
движения, а также вид применяемого оружия. 

Современные истребители могут поражать воздушные цели са¬ 
монаводящимися ракетами, неуправляемыми ракетами и снаряда¬ 
ми авиационной пушки. Если истребитель атакует воздушную 
Цель самонаводящейся ракетой, то выбор метода его наведения 
связан с тем, может ли перемещаться относительно ракеты при 
ее нахождении на подвеске чувствительный элемент головки само¬ 
наведения (ГСН), содержащий в зависимости от типа ГСН антен¬ 
ну либо оптико-электронную систему. 

Когда чувствительный элемент ГСН неподвижный, он ориенти¬ 
руется по продольной оси ракеты. ГСН с неподвижным чувстви¬ 
тельным элементом может «видеть» цель в пределах небольшого 
телесного угла, биссектрисой которого является приближенно про¬ 
дольная ось самолета. В такой ситуации ГСН способна захватить 
цель на автосопровождение лишь при условии, что реализуется 
метод прямого наведения. При этом методе, который примени¬ 
тельно к самолетам называют часто методом наведения по кри¬ 
вой погони, требуется совмещать в течение всего времени самона¬ 
ведения продольную ось самолета с линией визирования, проходя¬ 
щей через истребитель и цель. 

Если чувствительный элемент ГСН подвижный при нахождении 
ракеты на подвеске, то его ось по сигналам информационно-вычис¬ 
лительной подсистемы самолета следит за направлением на цель. 
В таких условиях захват цели на автосопрождение головкой само¬ 
наведения может происходить в достаточно широком секторе углов 
относительно продольной оси самолета и появляется возможность 
наводить его в упрежденную точку встречи. При этом наведение 
самолета целесообразно организовывать так, чтобы он вместе с 
подвешенной ракетой, а затем и ракета после ее пуска перемеща¬ 
лись прямолинейно, если цель не изменяет параметров своего дви¬ 
жения. Из сказанного следует, что самолет в процессе самонаведе¬ 
ния летит в точку встречи ракеты с целью. 

К прямолинейной опорной траектории при принятой гипотезе 
о прямолинейном и равномерном движении цели приводит метод 
наведения самолета в наивыгоднейшую упрежденную точку встре¬ 
чи [15]. Для метода наведения в наивыгоднейшую упрежденную 
точку встречи характерны расчеты углов упреждения ф* гт и <р* вт 
для плоскостей бокового и продольного движений самолета, т. е. 
углов между проекциями линии визирования и требуемых направ¬ 
лений вектора ѵ т воздушной скорости самолета на плоскости его 
бокового и продольного движений. В процессе самонаведения про¬ 
изводится совмещение фактического и требуемого направлений 
векторов воздушной скорости самолета. 

Когда используются неуправляемые ракеты и стрелково-пушеч¬ 
ное вооружение для поражения воздушных целей, самолет также 
наводится в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи. Однако 
при определении угла <р* вт учитывается дополнительно снижение 
снаряда и неуправляемой ракеты за время их полета. Это сниже- 
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ние обусловливается тем, что из-за отсутствия управляющих сиг¬ 
налов сила тяжести неуправляемых средств поражения не компен¬ 
сируется полностью в процессе их движения. 

На выбор метода наведения самолетов, вооруженных ракетами 
класса «воздух—поверхность», существенное влияние оказывают 
маневренные возможности ракет. Если ракеты имеют малую ма¬ 
невренность, то траекторное управление самолетами по курсу на 
этапе самонаведения, предшествующем пуску ракет, производится 
в соответствии с методом прямого наведения. Высота самолета на 
этом этапе выдерживается обычно постоянной [66]. Достоинство 
метода прямого наведения самолета состоит в том, что ракета пос¬ 
ле пуска не должна совершать значительного маневра в горизон¬ 
тальной плоскости. Однако необходимость сближать самолет с 


целью в процессе подготовки ракет к пуску 
снижает безопасность его успешного выхо- 'М 
да из атаки. яА 

При достаточной маневренности приме- \ 
няемых ракет допустимо самонаведение са- \ 
молета с постоянным или изменяющимся \ 
по программе бортовым углом пеленга ф гт . \ 

Для иллюстрации сказанного на рис. 2.1 по- 
казана траектория ОО п движения самолета 
из точки О, характеризующей начало гори- у 0 * 

зонтально-ортодромической системы коор- 
динат ОХо2 0 , до точки О п , в которой осу- 0 
ществляется пуск ракеты. Ось ОХ 0 этой си- Рис 2 .і 

стемы координат направлена в сторону це¬ 
ли О ц. В процессе самонаведения требуется обеспечивать равенство 
углов фгт и ф г , которые характеризуют требуемое О п Х т и фактиче¬ 
ское О п Х направления продольной оси самолета в горизонтальной 
плоскости относительно линии визирования. 

Если бы управление самолетом осуществлялось в соответствии 
с методом прямого наведения, то пуск ракеты при одинаковом вре¬ 
мени ее подготовки произошел не в точке О п , а в точке О п і, кото¬ 
рая расположена ближе к цели. При этом предполагается, что 
подготовка ракеты к пуску как при методе прямого наведения, так 
и при наведении с углом упреждения фгт=#=0 начинается в тот мо¬ 
мент времени, когда самолет находится в точке О. При ф Г т=#=0 ра¬ 
кета после пуска должна совершать маневр, затрачивая часть 
энергоресурса для выхода на опорную траекторию. 

Для траекторного управления самолетом по курсу и тангажу 
при пуске неуправляемых ракет класса «воздух — поверхность» и 
при стрельбе из пушки, неподвижной относительно самолета, ис¬ 
пользуются такие же методы наведения, как и при действии анало¬ 
гичными средствами поражения по воздушным целям. 

Когда применяются ракеты с активными и пассивными ГСН, 
а также ракеты с автономными системами управления и неуправ¬ 
ляемые средства поражения, самонаведение самолета прекраща¬ 
ется сразу же после применения оружия. При командном радио- 
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управлении средствами поражения, управлении ими по радиолучу 
и при полуактивном самонаведении ракет самолет продолжает са¬ 
монаведение до момента поражения цели или окончания безопас¬ 
ной дистанции сближения с нею. Если осуществляется командное 
радиоуправление ракетой, то самолет должен лететь так, чтобы 
имелась возможность контроля за движением цели и ракеты. При 
полуактивном самонаведении ракеты аппаратура самолета долж¬ 
на обеспечивать подсвет цели сигналами, необходимыми для 
функционирования ГСН. Наведение ракеты по радиолучу требует 
автосопровождения цели радиолокационной станцией (РЛС) са¬ 
молета и такой траектории полета, при которой ракета надежно 
следит за положением равносигнального направления РЛС в про¬ 
странстве. 

2. Алгоритмы траекторного управления при методах прямого 
Йаведения и наведения в наивыгоднейшую упрежденную точку 
встречи. 

а) Метод прямого наведения при ручном управ¬ 
лении самолетом. Параметрами управления (рассогласова¬ 
ния) Апрг и Дпрв самолетом для каналов бокового и продольного 
движений являются углы ф г и ср в , которые образуют две взаимно¬ 
перпендикулярные проекции угла между продольной осью самоле¬ 
та и линией визирования на плоскости, в которых осуществляется 
управление им по курсу и тангажу. Поэтому траекторное ручное 
управление осуществляется в соответствии со следующими алго¬ 
ритмами (уравнениями рассогласования): 

Д ИРГ = Фг» (2.1.10 

а прв=Фв- (2.1.2); 


В ряде случаев для обеспечения более удобной индикации па¬ 
раметров рассогласования в правые части уравнений (2.1.1) и 
(2.1.2) вводится масштабный множитель к пм . 

Основное достоинство метода прямого наведения состоит в 
сравнительной простоте получения необходимых сигналов рассо¬ 
гласования, поскольку при этом требуется измерять лишь углы 
ф г и ф в . Для измерения углов ф г и ф в пригодны угломерные устрой¬ 
ства РЛС, теплопеленгаторы и т. п. 

Наиболее существенный недостаток метода прямого наведения 


связан с отсутствием упоеждения вектора скорости самолета от¬ 



носительно линии визирования. На рис. 2.2 
показаны геометрические соотношения, ха¬ 
рактеризующие процесс идеального наведе¬ 
ния самолета в горизонтальной плоскости 
при отсутствии скольжения, когда вектор 
воздушной скорости ѵ с самолета совпадает 
по направлению с его продольной осью. При 
анализе относительного движения самолета 
О и цели О ц последнюю целесообразно оста¬ 
новить, а самолет полагать движущимся с 


Рис. 2.2 относительной скоростью ѵ 0 =ѵ с — ѵ ц 
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Из рис. 2.2 видно, что даже при идеальном наведении самолет 
летит в точку Оф Ц , соответствующую фиктивной цели и располо¬ 
женную позади фактической цели О ц . Поэтому самолет будет под¬ 
ходить к цели всегда с задней полусферы. Кроме того, отстава¬ 
ние вектора ѵ 0 от направления на цель приводит к существенному 
искривлению траектории самолета при атаках цели под большими 
ракурсами. Из сказанного следует, что метод прямого наведения 
может считаться приемлемым при самонаведении самолетов на 
неподвижные и малоподвижные цели, а также на быстропереме- 
щающиеся цели, но лишь при атаках их на догонных или близких 
к ним курсах. 

б) Метод наведения в наивыгоднейшую упреж¬ 
денную точку встречи при ручном управлении 
самолетом. Параметрами рассогласования іДнг и Д нв при мето¬ 
де наведения в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи и 
ручном управлении самолетом являются 

Лиг = 6нм (<-<&)' (2-1.3) 

Днв = Мф;-ф: т )- (2-1-4) 

Здесь ф г * и ф в * — фактические углы между линией визирования 
и вектором воздушной скорости самолета в плоскостях его про¬ 
дольного и бокового движений, а к 1Ш — масштабный множитель, 
играющий ту же роль, что и к пм при методе прямого наведения. 

Если для поражения цели применяется стабилизированная по 
крену ракета с полуактивной радиолокационной головкой самона¬ 
ведения (РГС), то для согласования плоскостей поляризации сиг¬ 
налов, формируемых станцией подсвета цели при эволюции само¬ 
лета по крену и воспринимаемых РГС после их отражения от це¬ 
ли, приходится стабилизировать в пространстве оси измеритель¬ 
ной системы координат самолетной РЛС. В таких условиях, кото¬ 
рые будут иметься в виду при последующем изложении, углы ф г * 
и фгт* определяются в горизонтальной плоскости, а углы ф в * и 
Фвт* — в вертикальной плоскости. 

Для нахождения угла ф гт * при предположении, что цель и са¬ 
молет движутся на одинаковой высоте, рассмотрим треугольник 
наведения ОО ц О тв самолета и его самонаводящейся ракеты в го¬ 
ризонтальной плоскости (рис. 2.3). На рис. 2.3 точками О, О ц и 
О тв обозначены положения самолета, цели и упрежденной точки 
встречи соответственно в текущий момент времени. При этом вво¬ 
дится гипотеза о прямолинейном и равномерном движении цели, а 
также считается, что самолет и ракета (после ее пуска) движутся 
равномерно. 

В процессе идеального самонаведения самолет вместе с раке¬ 
той перемещается прямолинейно в направлении ОО тв до точки 
Отп пуска ракеты. Ракета после пуска летит в том же направлении 
до точки О тв . Когда ракета достигает точки О тв , самолет будет 
находиться в точке О вр , где заканчивается его самонаведение. 
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Помимо отмеченного выше, на рис. 2.3 введены следующий обо¬ 
значения: і і я — время самонаведения самолета; і ѵ — время полета 
ракеты от момента ее пуска до момента встречи с целью (расчет¬ 
ное время самонаведения ракеты); ѵ ст — вектор воздушной скоро¬ 
сти самолета в плоскости ОХ 0 2 0 при идеальном (требуемом) на¬ 



ведении; ѵ ц — вектор воздушной скорости цели; ѵ = ѵ с +>ѵ ѵ — воз¬ 
душная скорость ракеты; ѵ ѵ — скорость ракеты относительно са¬ 
молета; фщ* — угол между вектором ѵ ц и линией визирования 
ООц, 8 К — угол между линией визирования и осью О2 0 подвижной 
земной системы координат ОХ 0 2 0 ; Д — расстояние между само¬ 
летом О и целью Оц, ѵ с — вектор воздушной скорости самолета 
при наведении его с угловой ошибкой Д г і = фг*—фгт* относительно 
линии ОО тв ; при этом предполагается, что 1 ц с = ^ст = соп5І:. 

Чтобы найти угол ф гт *, запишем уравнения 

Д = Ѵ С І Я С05 ф* т + Ѵ Р І р С05 ф* т — Ѵц І к С05 ф* ц , (2.1.6) 

Ѵц І н §ІП ф* ц = ѵ с І н 5ІП ф* гт +Ур і Р ^іп ф* т , (2.1.6) 

которые получаются в результате проектирования отрезков О ц О тв 
и ООтв на направление ОО ц и нормаль к нему. Кроме того, учтем 
два кинематических уравнения: 

Д = Ѵц сов ф; д — ѵ с С05 Фр Т » (2.1.7) 

Дг к = Ѵ с 5ІП ф^т — Ѵц 5ІП фгц’ (2.1.8) 

которые можно найти, если спроектировать векторы ѵ ц и ѵ ст на 

линию визирования ОО ц и нормаль к ней. Здесь 8к=^е к /^= і со г — 
угловая скорость линии визирования в горизонтальной плоскости. 

Уравнений (2.1.5) > —(2.1.8) достаточно, чтобы выразить угол 
фгт* через параметры взаимного движения цели и самолета, изме- 
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ряемые самолетной РЛС. Действительно, умножив обе части урав¬ 
нения (2:1.8) на і н и заменив полученным результатом разность 
Уц^нЗІгіфгц* —Ус'/нЗШфгт* в (2.1.6), найдем 


зіп ф^ = 


Д і\ 




со г . 


(2.1.9) 


Время наведения і к , определяемое из уравнений (2.1.5) и 
(2.1.7), равно 


4=(Д— 4 С08 ф^)/У сб . (2.1.10) 


Здесь ѵ С б= —Д — скорость сближения самолета с целью. 

На основе соотношений (2.1.9) и (2.1.10) получаем 

зіп = — Д <о г /6д0, (2.1.11); 

где 

Ьр.ѵ = ѵ с в ѵ Р іАД—ѵ Р і Р )- ( 2 . 1 . 12 ) 

На практике вместо (2.1.11) можно использовать формулу 

Ф^ = —Д <о г /&до, (2.1.13) 

в которой под Д и ц С б обычно понимают наклонную дальность 
между самолетом и целью, а также радиальную скорость сближе¬ 
ния соответственно. 

Требуемый угол ф вт * определяется по той же методике, что и 
ф гт *. Приближенно он оказывается равным 

ф* т = — Д<° в/к»,ѵ> (2.1.14) 


где сов — угловая скорость линии визирования в вертикальной 
плоскости. 

Формулы (2.1.12) — (2.1.14) представляют собой алгоритмы 
работы бортового вычислителя при определении углов ф* гт и ф* вт . 
Одна часть данных, необходимых для определения ф* гт и ф* вт , 
вводится от самолетной РЛС, а другая часть получается расчет¬ 
ным путем или заранее известна. Так, дальность Д, скорость сбли¬ 
жения ѵ С б и угловые скорости со г и со в измеряются самолетной 
РЛС, скорость ц р задается в виде постоянной величины (для кон¬ 
кретных условий применения ракеты), а время і ѵ вычисляется. 
Пуск ракеты осуществляется в момент, когда выполняется нера¬ 
венство где і к рассчитывается по формуле (2.1.10). 

Возможный вариант стабилизации антенны РЛС по крену сво¬ 
дится к тому, что одна из осей измерительной системы координат, 
используемой угломерным устройством РЛС, устанавливается пер¬ 
пендикулярно к «плоскости» земли, а вторая — параллельно этой 
плоскости [39]. В этом случае наличие угла крена у у самолета в 
момент пуска ракеты заставляет разворачиваться ее вокруг про¬ 
дольной оси на угол —у. При только что указанном способе ста¬ 
билизации угол ф* г для формулы (2.1.3) можно найти с помощью 
рис. 2.4, где точка О определяет положение центра масс самолета. 

Сначала будем полагать, что нормальная ОУ и поперечная 
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02 оси самолета совпадают по направлению с осями 0У С т іи 02 с т 
стабилизированной системы 'координат 02 С ?У ст- Ось ОХ на рис. 
2.4 перпендикулярна плоскости 02 С тУст Проводим далее оси 
ОсцУсц и Осц^сц прямоугольной системы координат 0сц2 С цУсц, па¬ 
раллельные осям О Уст и 02 ст соответственно. Оси 0 С цУсц и 0 С цХ с ц 
проводятся так, чтобы дель О ц оказалась в плоскости 0 с ц2 с цУсц. 



Проекции цели О ц на оси О сц У С ц и 0 С ц2 С ц обозначены на рис. 2.4 
точками Оц у и Ощ. В таких условиях вектор скорости ѵ самолета 
будет інаходиться в плоскости ОХУ ст , а угол между продольной 
осью ОХ и вектором ѵ равен углу атаки а. Поэтому бортовая 
РЛС, измеряя угол ф г между продольной осью ОХ самолета и ли¬ 
нией визирования 00 Ц2 , одновременно определяет и угол ф* г , ха¬ 
рактеризующий отклонение вектора ѵ относительно линии визиро-* 
вания в плоскости 0Х2 СТ . 

Если самолет повернется вокруг своей продольной оси на 
угол у, то его нормальная и поперечная оси займут положения 
ОУ' и 02' соответственно. При этом вектор скорости ѵ', (модуль 
которого равен |ѵ|, будет иметь проекцию О сц а\ на плоскости 
0сц2 С цУсц. Проектируя отрезок О сц аі на ось 0 сц 2 СЦі находим, что 
угол ф* г , входящий в формулу (2.1.3), будет равен 

Ф* = Фг + Фг ѵ (2.1.15) 

Угол ф Гѵ определяется следующим образом. В силу сравни¬ 
тельно малых значений угла атаки а и больших расстояний меж¬ 
ду самолетом и целью выполняется равенство 

0 С ц ^ == ^сц ^1 == 00 сц 


и 
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Поэтому 


0 СЦ а и = о 0 сц =а 5Іп у, 
ф г ѵ =^г ч СХ ЗІП у. 



Следовательно, 


Ф* = Ф г + « зіп 7 . (2.1.16) 

Отсюда следует, что фактический угол упреждения ср* г в стаби¬ 
лизированной системе координат ОУ с тХ ст определяется с помощью 
РЛС, которая измеряет угол ср г , датчика угла атаки а и датчика 
угла крена у. 

Подводя итог оказанному, подчеркнем, что при использовании 
стабилизированных по крену ракет с РГС наведение самолета по 
курсу в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи требует из¬ 
мерений Д, Д, ф г и сог, осуществляемых самолетной РЛС, а также 
измерение углов а и у. Для плоскости продольного движения по¬ 
лучаются аналогичные соотношения и требуются такие же измери¬ 
тели. При этом угол между линией ОО цу (на рис. 2.4 не показана) 
и направлением вектора скорости самолета в плоскости ОХУ ст 
равен 

ф* = ф в -|- а сов у. (2.1.17) 

Здесь ф в — угол пеленга цели в вертикальной плоскости ОХУ ст , 
измеряемый бортовой РЛС. 

По значениям Ант и Див, 'которые определяются формулами 
(2.1.3), (2.1.4), (2.1.12) — (2.1.14), (2.1.16), (2.1,17) и индициру¬ 
ются стрелочными приборами или в виде отклонения электронной 
точки либо электронного кольца от перекрестья на экране ЭЛТ, 
летчик производит перемещение органов управления самолета, 
стремясь поддерживать Ант и А нв близкими к нулю [39]. 

в) Алгоритмы диреікторного и автоматическо¬ 
го траекторного управления при методах пря¬ 
мого наведения и наведении в н а и в ы г о д н е й ш у ю 
точку встречи. Если осуществляется директорное (полуав¬ 
томатическое) или автоматическое траекторное управление само¬ 
летом по курсу, то сигнал А нг при методе наведения в наивыгод¬ 
нейшую упрежденную точку встречи преобразуется в пропорцио¬ 
нальный боковому ускорению /б самолета требуемый угол крена 
Ут=&нгАнг, где квг — коэффициент пропорциональности. Значение 
у т сравнивается с фактическим углом крена у. В результате срав¬ 
нения получается параметр траекторного управления (рассогласо¬ 
вания) для плоскости бокового движения в 'следующем виде: 

е г = ^бг(Ѵт^Ѵ). (2.1.18) 

где к 6г —масштабный множитель. 

Параметр траекторного управления для канала продольного 
движения 

&в = к 6в (п Уат п у а ). (2.1.19) 

Здесь к 6 в — масштабный множитель; п уа т=к нв к нв — требуемая 
нормальная скоростная перегрузка самолета; к нв — коэффициент 
пропорциональности; п уа — фактическая нормальная скоростная 
перегрузка самолета; при этом п уа ? и п уа связаны пропорциональ- 
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ными зависимостями с требуемым / нт и фактическим / н нормальны¬ 
ми ускорениями самолета. 

При методе прямого наведения параметры б г и б в также опре¬ 
деляются соотношениями (2.1.18) и (2.1.19). Однако в них у т и 
Пуат пропорциональны углам ф г іи ф в соответственно. 

Задание б г и б в в форме (2.1.18) іи (2.1.19) удобно для летчи¬ 
ка, поскольку, как уже отмечалось, он получает информацию не 
только о направлениях, но и о величинах отклонения органов уп¬ 
равления самолета для его возвращения на опорную траекторию. 
В то же время сигналы — к $ г у и — к^уа можно рассматривать 
как сигналы отрицательных обратных связей в каналах бокового 
и продольного движений самолета, используемые для повышения 
его устойчивости [48]. При такой трактовке смысла сигналов 
— к 6т у и —кьъПуа слагаемые к 6 г у т и к 6ъ п У ат в (2.1.18) и (2.1.19) 
следует интерпретировать как сигналы траекторною управления 
или как параметры рассогласования при методе прямого наведе¬ 
ния или методе наведения в наивыгодиейшую упрежденную точку 
встречи. 

Алгоритмы (2.1.18) и (2.1.19) достаточно полно учитывают то, 
что летчик как одно из звеньев системы управления больше всего 
приспособлен выполнять функции усилительного устройства с по¬ 
лосой пропускания не более 0,5 Гц [12]. Это объясняется тем, что 
/б и / н с высокой степенью точности пропорциональны отклонени¬ 
ям б э и 6 рв элеронов (или элевонов) и /руля высоты (либо стаби¬ 
лизатора). В свою очередь, б э изменяется (пропорционально б г , а 
б рв — пропорционально 6 В . 

В заключение напомним, что при автоматическом управлении 
сигналы бг и б в используются в системе без участия летчика. 

2.2. Методы наведения ракет и алгоритмы 
автоматического траекторного управления ими 

Для траекторною управления ракетами класса «воздух — воз¬ 
дух» и рядом ракет класса «воздух—поверхность» по курсу и 
тангажу применяется метод пропорционального наведения, име¬ 
нуемый также методом пропорциональной навигации. Этот метод 
при наведении ракеты в вертикальной плоскости требует, чтобы 
развиваемое ракетой нормальное ускорение / н (или ее нормальная 
скоростная перегрузка п уа ) было пропорционально угловой скоро¬ 
сти линии визирования со в в той же вертикальной плоскости. Из 
этого определения вытекают следующие два вида уравнений рас¬ 
согласования, характеризующих алгоритмы траекторного управле¬ 
ния ракетой в вертикальной плоскости 

Апн = ^со в —/я, (2.2.1) 

Д п ні = -Л/^і со в Му а » (2.2.2) 

Здесь N и N{ = N/8 — коэффициенты пропорциональности. Эти ко¬ 
эффициенты делаются пропорциональными скорости сближения 
ц С б ракеты с целью, а при невозможности измерять ц С б коэффи- 
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циенты N и Ы\ принимаются постоянными или изменяются по за¬ 
ранее заданной программе в дискретные моменты івремѳни (е уче¬ 
там предполагаемых значений ѵ С б). 

Когда Ы=Ы 0 ѵ С б, где ЛѴ 0 =’3 ... 5 [66] —безразмерный .коэффи¬ 
циент, 'называемый 'навигационным параметром либо навигацион¬ 
ной постоянной, вместо (2.2.1) и (2.2.2) получаются соотношения: 


Лпн — Л^о а сб /н> (2.2.3) 

Апа = (Л/ г о/в')Осв®в— %<*• (2^2.4) 

Уравнения рассогласования для горизонтальной плоскости на¬ 
ведения ракеты задаются в аналогичной форме 

АдНг = ^0 ^сб /б> (2.2.5) 

Апнп = (#о/«Г) у сб — Пга (2.2.6) 


где сог — угловая скорость линии визирования в горизонтальной 
плоскости, а /б и п га — боковое ускорение и боковая перегрузка 
ракеты соответственно. 

Уравнения (2.2.3) и (2.2.5) показывают, что необходимый угол 
упреждения вектора воздушной скорости ракеты достигается, ког¬ 
да фактически развиваемые ракетой ускорения /а и / н будут равны 
требуемым ускорениям /бт=Л^ 0 ^сбСо г и /нт=^о^сбсо в 'В горизонталь¬ 
ной и вертикальной плоскостях. 

Для реализации метода пропорционального наведения требует¬ 
ся измерять на борту ракеты в общем случае скорость сближения 
ракеты с целью, составляющие со в и со г угловой скорости линии ви¬ 
зирования, а также нормальное / н и боковое /б ускорения ракеты. 
Значения со в и со г измеряются системами автоматического сопро¬ 
вождения цели по направлению. Для определения ѵ С б используют¬ 
ся автоматические измерители, обеспечивающие слежение за доп¬ 
леровской частотой, а сигналы ускорений / н и /б формируются дат¬ 
чиками линейных ускорений. 

Разработка метода пропорционального наведения явилась ка¬ 
чественно новым скачком в развитии систем самонаведения ракет. 
Возник этот метод благодаря результатам длительного -накопле¬ 
ния данных в процессе теоретических исследований и практиче¬ 
ского использования радиоуправляемых ракет. Наиболее харак¬ 
терное для метода пропорционального наведения состоит в том, 
что он обеспечивает близкую к прямолинейной траекторию полета 
ракеты при наведении ее на неманеврирующую /цель, а также все- 
высотность и вееракурсность атак. 

Возможность прямолинейного полета ракеты при постоянной 
по величине ее скорости и условии, что цель движется прямоли¬ 
нейно и равномерно, проще всего показывается, если Ы 0 очень 
большая величина. Когда М)^>1, наведение ракеты, например, в 
вертикальной плоскости будет осуществляться приближенно, как 
это следует из (2.2.3), в соответствии с уравнением рассогласова¬ 
ния \Ддс ^ ^сб^о в , где Дпс ==: Апн/^о* 

При идеальном самонаведении, когда іД пс =0, выполняется ра¬ 
венство (о в =0. Из этого равенства вытекает, что в процессе само- 
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наведения линия визирования перемещается параллельно ‘самой 
себе. Такое перемещение линии визирования возможно, если про¬ 
екции векторов скоростей ракеты ѵ и цели ѵ ц на нормаль к линии 
визирования равны друг другу. Но, как нетрудно убедиться путем 
элементарных геометрических построений, равенство указанных 
выше проекций получается лишь при прямолинейном полете раке¬ 
ты, если у = соп 5 І: и цель движется равномерно и прямолинейно. 
В реальных условиях траектория ракеты близка к прямолинейной 
при Л^о^З. Чрезмерное увеличение А/о ради спрямления траекто¬ 
рии ракеты нецелесообразно, так как с ростом Ы 0 падает точность 
ее наведения за счет того, что усиливается вредное влияние слу¬ 
чайных возмущений, которые всегда имеются в системе управле¬ 
ния [ 102 ]. 

Возможность всевысотности атаки при методе пропорциональ¬ 
ного наведения вытекает из того, что руль ракеты для управления 
ею, например, в вертикальной плоскости отклоняется на угол, при 
котором фактическое нормальное ускорение / н становится равным 
требуемому нормальному ускорению / нт =Л^оа С бО) в . При одном и 
том же значении / нт необходимая величина / н достигается при тем 
большем отклонении руля, чем выше летит ракета. Следовательно, 
при методе пропорционального наведения система сам он а ведения 
приспосабливается к изменению внешних условий. 

Всеракурсность атак достигается благодаря введению в алго¬ 
ритмы (2.2.3) и (2.2.5) скорости сближения ѵ с в- Объясним ска¬ 
занное, полагая, что ракета наводится в вертикальной плоскости, 
и учитывая кинематическое уравнение (1.3.29). Данное уравнение 
отображает динамические свойства так называемого кинематиче¬ 
ского звена с передаточной функцией ѴР КЗ (р, I) =ю в (0М/(0> г Д е 
А/(0 = /нц(0 —/н(0- Передаточная функция ѴР КЗ (р, I) получается 
при записи уравнения (1.3.29) в символической форме и имеет вид 

^кз (Р, = (2.2.7) 

Аргумент і в передаточной функции ѴРкз(р, і) указывает на то, 
что № кз (р, і) представляет символическую форму записи диффе¬ 
ренциального уравнения с изменяющимся во времени коэффициен¬ 
том Д, Напомним, что по отношению к такой передаточной функ¬ 
ции неприменимы в общем случае правила структурных преобра¬ 
зований, которые разработаны для динамических звеньев с посто¬ 
янными параметрами. Наличие переменного коэффициента в урав¬ 
нении (1.3.29) обусловливает переменность постоянной времени 
Т кз =Д/2ѵсб, которая уменьшается по мере подлета ракеты к цели. 
Из равенства (2.2.7) видно, что передаточная функция ѴР кз (р, I) 
характеризует квазистатическое динамическое звено. Такое на¬ 
звание этого звена связано с тем, что оно моделируется в виде ин¬ 
тегратора, охваченного положительной обратной связью (рис. 2 . 5 ). 
Наличие положительной обратной связи делает кинематическое 
звено неустойчивым: при постоянной величине входного воздейст¬ 
вия А/ выходной сигнал непрерывно возрастает. 

Чтобы нейтрализовать положительную обратную связь, в моде¬ 
ли кинематического зівена создается цепь отрицательной обратной 

58 



Ли, 

-> 


2&сб 




Л 


1 


дш 


1_ 

р 


(л) 


в 


связи. Эта цепь содержит аппаратуру управления и динамику ра¬ 
кеты (см. ірис. 2.5). Бели аппаратура управления будет формиро¬ 
вать автоматически 'параметр управления, который является ли¬ 
нейной функцией скорости сближения а С б, то вне зависимости от 
ракурса атаки система самонаведения 
способна оставаться устойчивой. 

Наилучшие условия работы систем 
самонаведения при методе пропорцио¬ 
нальной навигации получаются, когда 
цель не маневрирует. При наведении 
ракеты на маневрирующую цель жела¬ 
тельно изменить закон формирования 
требуемого ускорения / Н т=Л^о^сб(о в . 

В этом законе целесообразно учиты¬ 
вать нормальное ускорение цели / нц . 

Однако достаточно точное измерение 

/нц связано с существенными техническими трудностями, поскольку 
на ракете необходима следящая система угломерного устройства 
с астатизмом 2-го порядка. Поэтому в ряде работ (см., например, 
[128]) предлагается использовать метод пропорционального наве¬ 
дения со смещением. Алгоритм траекторного управления ракетой 
в вертикальной плоскости при таком методе имеет вид 


Алллршррл 
управления и 
динамика ранеты 


Рис. 2.5 


Дцнс — ^0 Усб (®в “Ь ®вс) /н* (2.2.8) 

Здесь сове — постоянное или изменяющееся во времени по про¬ 
грамме смещение угловой скорости со в линии визирования в верти¬ 
кальной плоскости. Формирование параметра А ПН с в соответствии 
с (2.2.8) возможно лишь тогда, когда цель маневрирует с заранее 
известным и постоянным по величине нормальным ускорением / Н ц 
либо когда /нц является детерминированной функцией времени, 
определяемой самолетными информационными устройствами; при¬ 
чем значения / нц должны прогнозироваться на все время самона¬ 
ведения ракеты. 

В системах самонаведения ракет класса «воздух—поверх¬ 
ность» на неподвижные и -малоподвижные цели может использо¬ 
ваться метод прямого наведения, характеризуемый уравнениями 
рассогласования (2.1.1) и (2.1.2). Однако, как и при самонаведе¬ 
нии самолетов, опорные траектории движения ракет получаются в 
общем случае криволинейными, а в связи с несовпадением про¬ 
дольной оси ракеты и вектора ее воздушной скорости возникают 
ошибки наведения даже при отсутствии ветра. Более хорошие ре¬ 
зультаты самонаведения получаются при методе флюгерного на¬ 
ведения, именуемом нередко методом погони. При методе флюгер¬ 
ного наведения вектор воздушной скорости ракеты требуется сов¬ 
мещать с линией визирования. Если параметры рассогласования 
для плоскостей курса и тангажа формируются в стабилизирован¬ 
ной по крену системе координат, а скольжение отсутствует (что 
приводит к сохранению высоты полета при изменении курса поле- 

59 



та), то алгоритмы траекторнаго управления ракетой в горизон¬ 
тальной іи вертикальной 'плоскостях имеют следующий .вид: 

А Фг = Ф:, (2.2.9) 

А Ф в = ф:. (2.2.10) 

Здесь ф* г и ф* в определяются соотношениями (2.1.16) .и (2.1.17). 
Видно, что для реализации (метода флюгерного наведения нужно 
измерять углы ф г , ф в , а и у. Измерители углов а и у сравнительно 
простые, в силу чего ГСН при іметодах флюгерного и прямого на¬ 
ведения по габаритно-массовым характеристикам оказываются 
близкими друг к другу. Основной недостаток метода флюгерного 
наведения состоит в том, что не учитывается действие ветра на ра¬ 
кету, который вызывает дополнительные ошибки самонаведения. 

Чтобы парировать действие ветра, используют 'метод пропор¬ 
ционального наведения или метод последовательных упреждений, 
называемый также методом погони с дополнительным углом уп¬ 
реждения, пропорциональным угловой скорости линии визирова¬ 
ния [35]. При методе последовательных упреждений в процессе 
идеального наведения ракеты, например, в горизонтальной плоско¬ 
сти требуется изменять угол ф г между продольной осью ракеты и 
линией визирования пропорционально угловой скорости со г линии 
визирования в той же горизонтальной плоскости. Поэтому уравне¬ 
ние рассогласования записывается в виде 

Аду р фр Нф р Ор, (2.2.11) 

где к ф г и к ф г — постоянные по величине коэффициенты. Их зна¬ 
чения выбираются так, чтобы опорная траектория была близка к 
прямолинейной, если цель не маневрирует. Из уравнения рассо¬ 
гласования (2.2.11) видно, что для реализации метода последова¬ 
тельных упреждений в горизонтальной плоскости требуется изме¬ 
рять бортовой пеленг цели ф г и составляющую со г угловой скоро¬ 
сти линии визирования. Для вертикальной плоскости измеряются 
подобные же параметры. 

2.3. Оптимизация алгоритмов траекторного 

управления самолетами 

Вид и свойства оптимальных алгоритмов траекторного управ¬ 
ления боковым и продольным движениями самолета существенно 
зависят от его математической модели. Чем полнее она отобража¬ 
ет динамику самолета и условия его применения, тем ценнее в об¬ 
щем случае результаты оптимизации. Однако для их нахождения 
требуются вычислительные машины, способные решать нелиней¬ 
ные дифференциальные уравнения высокого порядка, а в получен¬ 
ных таким образом результатах нередко трудно определить второ¬ 
степенные связи и параметры, несущественно сказывающиеся на 
качестве процесса самонаведения. Более того, сравнительно общие 
закономерности приходится выявлять на основе анализа доста- 
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точно большого числа частных решений. Поэтому часто исполь¬ 
зуют простую линейную математическую модель (уравнение со¬ 
стояния) ОУ (обобщенного), чтобы можно было найти оптималь¬ 
ные алгоритмы траекторного управления аналитическим путем. 
После получения таких алгоритмов их уточняют, усложняя посте¬ 
пенно математическую модель ОУ и получая решения с помощью 
ЭВЛЪ При этом на ікаждом этапе перехода к новой модели оцени¬ 
вают влияние отдельных параметров вектора оптимального управ¬ 
ления на точность самонаведения самолета и исключают из даль¬ 
нейшего рассмотрения те параметры, .которые оказались несу¬ 
щественными. 

В последующем учитываются простейшие математические мо¬ 
дели ОУ и квадратичный критерий качества. Это объясняется 
стремлением получить аналитические решения рассматриваемых 
здесь задач и проиллюстрировать применение линейной теории оп¬ 
тимального управления с нахождением в іконечном итоге сравни¬ 
тельно простых и вместе с тем достаточно общих результатов (в 
рамках используемых уравнений состояния и измерений). 

При аналитическом определении оптимальных алгоритмов тра¬ 
екторного управления летательным аппаратом вообще и самоле¬ 
том в частности при его самонаведении на воздушную цель неред¬ 
ко исходят из предположения о ее равномерном іи прямолинейном 
движении. Одновременно считается, что самолет и используемые 
им управляемые средства поражения имеют постоянные по вели¬ 
чине скорости полета. При этом самолет рассматривается как ма¬ 
териальная точка. 

Как уже отмечалось, сигналы траѳкторного управления боко¬ 
вым и продольным движениями самолета отображают требуемые 
значения /б Т и / нт его бокового /б и нормального / н ускорений соот¬ 
ветственно. Разностные сигналы 

и А б = ^ А б (/бт— /б) 


и 

^Дп = ^Дп (/нт /н)> 

где к дб и к дп — неизменные во времени коэффициенты, являются 
электрическими напряжениями, которые при традиционном рас¬ 
смотрении вопроса о методах наведения самолетов и ракет счи¬ 
таются пропорциональными параметрам управления (рассогласо¬ 
вания). Под действием напряжений идб и и д п перемещаются 
элероны и руль высоты (или элевоны и стабилизатор) самолета. 
Из сказанного здесь следует, что при нахождении оптимальных 
алгоритмов траекторного управления самолетов вместо напряже¬ 
ний траекторного управления Итрѵ^дб/бт и Итрп = &дпн/нт можно 
определить требуемые ускорения /бт >и /нт- В последующем будет 
идти речь только о требуемом ускорении /бт, поскольку оптимиза¬ 
ция алгоритмов траекторного управления самолетами для их раз¬ 
личных каналов производится одинаково. 

Следует подчеркнуть, что в связи с безынерционностью управ¬ 
ляющего устройства (САУ) и самолета как объекта управления 
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(ОУ) подача ускорения /бт на ©ход САУ при охвате системы 
САУ— самолет цепью жесткой отрицательной обратной связи по 
сигналу /б, действующему на выходе самолета приводит к выпол¬ 
нению приближенного равенства /б Т ^/б* 

Если самолет снабжен самонаводящимися ракетами, ГСН ко¬ 
торых имеют неподвижные чувствительные элементы при нахожде¬ 
нии ракет на подвесках, то обычно требуется, чтобы в момент 
окончания процесса самонаведения среднеквадратическое значение 
сГф г угла ф г было минимальным. Кроме того, минимизируются 
энергетические затраты на управление. В таких условиях опти¬ 
мальное управление ц 0 пт=/бт отыскивается в соответствии с кри¬ 
терием качества 


І = М У 



(2.3.1) 


Здесь іо и і к — моменты начала и конца самонаведения, которые 
считаются известными. Равенство (2.3.1) вытекает из соотношения 
<(1.5.34) при Г(^ к )=Гц, К _1 =1, х(*к)=фг(*к), х тт (*к)=0 и и=] б. 

Когда продольная ось ОХ самолета и совпадающая ;с ней по 
направлению проекция ѵ с вектора воздушной скорости самолета на 
плоскость бокового движения не совмещены с проекцией линии ви¬ 
зирования на ту же плоскость бокового движения, формируется 
параметр рассогласования, под действием которого отклоняются 
элероны (или элевоны) самолета и появляется боковое ускорение 

/ б = у с ф г . При этом совмещение оси ОХ и вектора ѵ с обусловлива¬ 
ется равенством нулю угла скольжения самолета. Из уравнения 

/ б =^ с ф г получается уравнение состояния в форме Коши 

Фг = — /б. (2.3.2) 

которое требуется знать для определения /бт* 

Фазовую координату ф г измеряет следящее угломерное устрой¬ 
ство информационно-вычислительной подсистемы. Поэтому с уче¬ 
том случайной погрешности і фг измерения угла ф г на входе дис¬ 
криминатора, входящего в состав угломерного устройства, получа¬ 
ется уравнение измерений 

2 = фг“{“^Фг‘ (2.3.3) 

Случайная погрешность | фГ , которая сопровождает сравнительно 
медленно изменяющуюся и подлежащую фильтрации фазовую ко¬ 
ординату ф г , эквивалентна при отсутствии преднамеренных помех 
белому шуму с нулевым (математическим ожиданием и известной 
спектральной плотностью. 

Уравнению состояния (2.3.2), вытекающему из уравнения 
(1.5.31) при Р=0, х=ф г , С=\1/ѵ с , и=/б и |х=0, уравнению изме¬ 
рений (2.3.3), являющемуся следствием уравнения (1.5.32) при 
Н =1, х = ф г и = 5 Ф г, а также критерию качества (2.3.1) соот- 
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ветствует, как это видно из (1.5.54) <и (1.5.55), оптимальное тре¬ 
буемое боковое ускорение самолета 



_ Г*іі ѵ с _ 

[ ѵ с 4* Гц (^ к О] 


Фг (О- 


(2.3.4) 


Здесь ф г (0 —оценка фазовой координаты ср г . Нужно отметить, 
что при отыскании /б Т матрица §{1 К , і) ® соотношении (1.5.55) по¬ 
лучается как результат решения уравнения ср г =0 и оказывается 
скалярной величиной, равной единице. 

Для нахождения схемы фильтра, оценивающего угол ср г , можно 
воспользоваться результатами теории оптимальной линейной • 
фильтрации. Рассматриваемые здесь уравнения состояния (2.3.2) 
и измерений (2,3.3) с учетом уравнения (1.5.56) позволяют полу¬ 
чить 


Фг= /бт+М*—Фг). ( 2 - 3 - 5 ) 

ѵ с 

где коэффициент усиления кц определяется формулой (1.5.57) и 
уравнением (1.5.58). 

Если Гц = оо, что соответствует требованию нулевой погреш¬ 
ности в конце процесса самонаведения самолета, то на основе 
(2.3.4) находим 

/б т , . Фг (О- 

Г к I 

За время і К — і самолет пролетает расстояние Д —где Д — 
дальность до цели в момент времени і. Поэтому при постоянной 
скорости сближения ѵ С б самолета с целью получается 


* 

/бт = 


ѵ с ^сб 


Фг (О- 


(2.3.6) 


Д 

На основе уравнений (2.3.2), (2.3.3), (2.3.5) и (2.3.6) можно 
построить динамическую структурную схему оптимального конту¬ 
ра самонаведения самолета. Эта схема (рис. 2.6) показывает на¬ 
личие связи оптимального измерителя угла <р г с выходом оптималь¬ 
ного 'вычислителя, который называется регулятором и который 
формирует сигнал оптимального требуемого бокового ускорения 
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Рис. 2.6 
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/бт самолета. Здесь и в последующем -нужно, конечно, иметь в ви¬ 
ду, что в реальных системах вычислителем вырабатывается не /бт, 
а напряжение и т Рѵ , пропорциональное /бт- Из ірис. 2.6 также вид¬ 
но, что для определения /б Т нужно не только измерять угол <р г , но 
и точно знать Д , ѵ с , ^сб, ^ Р и Г р . На практике эти параметры точ¬ 
но неизвестны, в силу чего нельзя найти оптимальный вычисли¬ 
тель для рассматриваемой модели объекта управления. Реально 
Д , ѵ с и Ѵсб приходится измерять, а а р и Г р рассчитывать. При до¬ 
статочно точных измерениях Д, ѵ с и ѵ С б алгоритм (2.3.6) остается 
близким и оптимальному. Однако среднеквадратическое значение 
а ф г для ошибки наведения ф г при выполнении расчетов а р , і ѵ и из¬ 
мерений Д, ѵ С б и ѵ с будет больше по сравнению с потенциальным 
среднеквадратическим значением а фГ п той же ошибки ср г , получаю¬ 
щимся при точно известных Д , ѵ С б , ѵ с , ѵ ѵ и Г р . 

В связи с потребностью измерять <р г , Д, ѵ С б и ѵ с для реализа¬ 
ции алгоритма (2.3.6) нужна более сложная измерительная аппа¬ 
ратура, чем при методе прямого наведения. Характерным для ал¬ 
горитма (2.3.6) является то, что модуль коэффициента к в = 
= — ѵ с Ѵсб/(Д —0 Р ? Р ) должен возрастать по мере уменьшения даль¬ 
ности. 

При использовании ракет с ГСН, чувствительные элементы ко¬ 
торых подвижны, (когда ракеты находятся на подвесках, оптималь¬ 
ное самонаведение самолета по курсу целесообразно организовы¬ 
вать так, чтобы среднеквадратическое значение ад разности углов 
Агі = ф* г — Ф*гт (см. рис. 2.3) -было минимальным. В силу этого, а 
также с учетом того, что дополнительно важна минимизация энер¬ 
гетических затрат на управление, оптимальный алгоритм траек- 
торного управления самолетом .по курсу будем определять в соот¬ 
ветствии с условием минимизации критерия качества 


І = М У 



(2.3.7) 


где моменты Го и і к считаются известными. 

Найдем далее уравнение состояния, полагая, как и раньше, что 
самолет является материальной точкой. Кроме того, будем считать 
равным нулю его угол атаки. Тогда, как это следует из рис. 2.3 и 
соотношения (2.1.16), 

фг = Фг = фгт + А м - (2.3.8) 

Но в соответствии с (2.1.13) 

ф* т = ^гт©г» (2.3.9) 

где &гт=— ДІк лѵ . Поэтому 

фгг = &гт Юг + &гт ®г- (2.3.10) 


Поскольку произведение о с Агі равно боковому ускорению /б само¬ 
лета, будем .иметь 
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Арі — /б/ у о- 


(2.3.11) 



Заменив в уравнении (2.3.8) ф* гт и Дп с помощью соотношений 
(2.3.10) ;и (2.3.11), находим 


* * 1 

Фг /^ гт С0 Г | СО^ | ]§. 


V , 


(2.3.12) 


Поскольку в (2.3.12) содержатся две фазовые координаты (ф г 
и сог), необходимо ввести еще одно уравнение, которое связывает 
сог с параметрами собственных движений цели и самолета. Таким 
уравнением является кинематическое уравнение. Если поступить 
так же, как и при получении кинематического уравнения (1.3.29), 
то для случая равномерного и прямолинейного движения цели, 
когда ее боковое ускорение /бц=0, а также при ѵ с =еоп$і, на ос¬ 
нове уравнений (2.1.7) и (2.1.8) найдем 


со 


г 


2 ѵ с б 
Д 




(2.3.13) 


Заменив производную по времени со г в (2.3.12) ее значением* 
определяемым уравнением (2.3ЛЗ), получим 

Фг = ^сй г Юг + ^7 б /б (2.3.14} 

где 

= (2.3.15) 

к}б= \к + іг- (2 - ЗЛ6) 

Уравнения (2.3.13) и (2.3.14) являются уравнениями состояния, 
которые требуются для определения /бт- Если ввести обозначения 
Х\ =<р,. и хч =©г, то на оонове (2.3.13) и (2.3.14) найдем следую¬ 
щее векторно-матричное уравнение состояния: 


х = Рх + Си. (2.3.17) 

Здесь вектор х имеет составляющие х\ и хч, элементами вектора 
управления и являются нуль и /б, 

0 к] 5 
о -1/Д.' 

После введения векторов х и и соотношение (2.3.7) записывает¬ 
ся в виде 


0 

0 


1 

2о С б/Д I 


/ = Му I [х(4) —х тт (4)] т Г’ (4) [X (4)— х„ (4)] Нг ГѴ (т) К- 1 и (т) й т|, 


(2.3.18) 


где 


р и \ _ | ^ 

(к) 1 0 0 


к х = 


1 и 
0 1 


, Хрр (/ к )- 


вектор, элементы которого х тт і и х ТТ 2 характеризуют теоретически 
требуемые значения ф гт и сог Т составляющих Хі=<р г и л* 2 =со г . 
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При определении вектора оптимального управления будем 
предполагать, что «входящие в уравнение 'состояния дальность Д 
и окорость сближения ѵ С б измеряются без искажений, т. е. извест¬ 
ны точно, а на измерители угла ф г и угловой скорости со г помимо 
полезных сигналов ср г и со г воздействуют случайные сигналы | фГ и 
г- В условиях действия только естественных помех можно счи¬ 
тать, что 5 фг и ^ 0 Г являются белыми шумами с нулевыми матема¬ 
тическими ожиданиями и известными спектральными плотностями. 
С учетом сказанного получается векторное уравнение измерений в 
виде (1.5.32), где матрица 



а вектор | и = 



Уравнению состояния (2.3.17), уравнению измерений (1.5.32) и 
критерию качества (2.3.18) соответствует вектор оптимального уп¬ 
равления, определяемый соотношениями (1.5.54) и (1.5.55). Неиз¬ 
вестной в этих соотношениях является матрица I ), которая 

отыскивается как результат решения однородного дифференциаль¬ 
ного уравнения, получаемого из (2.3.17) при и = 0. 

В рассматриваемой здесь задаче матрицу і) легко можно 
найти непосредственным решением двух скалярных уравнений 






2^сб 

Д 



(2.3.19) 

(2.3.20) 


которые вытекают из (2.3.17) при и=0 и к^ т = іі. 

Из уравнения (2.3.20) при учете равенства ѵ С б (4— і)=Д — Ѵр^р 
и обозначения ^і = ^ к +УрѴ у сб получается 


х 2 




(2.3.21) 


где Х 2 о — значение Хч при і=іо. 

Заменив в уравнении (2.3.19) х? с помощью равенства (2.3.21) 
и выполнив интегрирование, найдем 

Хі = х 10 + х 2а (і 1 —і 0 )(^^—і\ (2.3.22) 

Здесь Хю — значение Х\ при 1=іо. Если соотношение (2.3.21) за¬ 
писать в виде 

х 2 = 0- Хи + і^—іо) 2 х 20 /(4—О 2 (2.3.23) 

и (2.3.22) совместно с (2.3.23) представить векторным уравнением 

х = 8(*> *о) х о> 


где вектор хо имеет составляющие хю и Х 20 , то можно убедиться, 
что 




.0 Уі-іоМх-ф 



(2.3.24) 
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Из равенства (2.3.24) при замене в інѳм і іи іо іна і к іи і соответ¬ 
ственно легко определяется отыскиваемая 'матрица д(^ к > 0- Те¬ 
перь, ікогда стали известными все входящие в соотношения (1.5.64) 
и (1.5.55) матрицы, после выполнения необходимых сравнительно 
простых и вместе с тем достаточно длинных преобразований полу¬ 
чим при Гц = оо оптимальное требуемое боковое ускорение само¬ 
лета 



3 ^ѴѴ 

Ор /р (кдд 1) 


А фг + #1 (0 Асо г 

К (О 


(2.3.25) 


Здесь Аф г =ф г —ф гт ; Асо г =со г —со гт ; ф г и о) г — оценочные (измерен¬ 
ные) значения ф г и со г , которые получаются на основе теории опти¬ 
мальной линейной фильтрации; к т = Щѵ ѵ і ѵ \ 

к т = ь с6 ^ с ; к 1 (І) = - тікдл — )ѴѵІѵ 'і 

ѵ сб 


к% ( і ) — 3 кѵѵ (кдд-{- к ѵѵ — 1)—3 (кдд 1) (1 к Ѵ г) -Ь 

+ 3 (2— кѵѵ — кдд) + ^^д4"^дд+ 1 • 

Анализ формулы (2.3.25) показывает, что для самонаведения 
самолета так, чтобы было минимальное среднеквадратическое 
значение ад ошибки наведения Д г і = ф* г —Фгт при а=0, требуются 
не только измерители ф г и со г , но и достаточно сложный вычисли¬ 
тель. В связи с тем что параметры Д, ѵ С б и ѵ с на практике не из¬ 
вестны и их приходится измерять, а скорость ѵ ѵ и время і ѵ рассчи¬ 
тываются с ошибками, реализация оптимального алгоритма 
(2.3.25) оказывается невозможной. С учетом сказанного, а также 
дополнительных трудностей нахождения со гт на практике прихо¬ 
дится пользоваться более простыми алгоритмами, к которым от¬ 
носится, в частности, алгоритм, соответствующий методу наведе¬ 
ния в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи [15]. 

Оптимальные алгоритмы траекторнаго управления самолетом 
при самонаведении его на наземные и надводные цели определяют¬ 
ся аналогичным образом. Однако при этом вводится в рассмот¬ 
рение не воздушная, а путевая скорость самолета. 


2.4. Оптимизация алгоритмов траекторного 

управления ракетами 

Для каждой из двух взаимно перпендикулярных плоскостей, в 
которых производится управление ракетой, управляющие сигналы 
формируются по одному и тому же правилу. Поэтому достаточно 
найти оптимальные алгоритмы траекторного управления для од¬ 
ной, например, вертикальной плоскости движения ракеты О р , по¬ 
лагая, что и цель Оц перемещается в той же вертикальной плос¬ 
кости. 

Оптимальным считается такой алгоритм траекторного управле¬ 
ния, который обеспечивает минимальный ерѳднеквадратичеокий 
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промах ракеты іи 'минимизирует одновременно интеграл от квадра¬ 
та ее нормального ускорения по івремѳни на участке самонаве¬ 
дения. Минимизация такого интеграла означает минимизацию 


затрат энергии на управление. 

Промах оамонаводящейся ракеты вычисляется с учетом допу¬ 
щения, что в течение некоторого сравнительно короткого времени, 
•когда расстояние между целью а ракетой равно Д к , последняя яв¬ 
ляется неуправляемой (например, за счет наличия мертвой зоны у 
ГСН), скорость полета ракеты остается неизменной, а цель не ус¬ 
певает выполнить какой-либо маневр. При этом чаще всего пред¬ 
полагается, что при Д^.Д К рули ракеты остаются в нейтральном 

положении и ее нормальное и боковое ус¬ 
корения равны нулю. 

Для нахождения промаха, характери¬ 
зующего минимальное расстояние, на кото¬ 
ром ракета пролетает мимо цели, вводится 
понятие текущего промаха. Текущим про¬ 
махом называется минимальное расстояние 
между ракетой и целью в плоскости рас¬ 
сеивания, которое имело бы место при ус¬ 
ловии, что начиная с данного момента вре¬ 
мени і процесс самонаведения прекращает¬ 
ся и векторы скорости ракеты и цели оста¬ 
ются неизменными по величине и направлению. Плоскость рас¬ 
сеивания проходит через центр масс цели и располагается перпен¬ 
дикулярно к вектору относительной скорости движения ракеты и 
цели. 

Обозначая Н уі и к у текущий и конечный промахи ракеты в вер¬ 
тикальной плоскости, будем иметь 



к 


у 



Уі \і=і 


к 9 


(2.4.1) 


где і К —момент времени окончания самонаведения, когда Д=Д К . 

На рис. 2.7 точками О р и О ц определяются положения ракеты 
и цели в вертикальной плоскости О р ХоУо подвижной земной систе¬ 
мы координат для текущего «момента времени і. Скорости ракеты 
и цели на рис. 2.7 обозначены векторами ѵ и ѵ ц , а ось О ѵ Х 0 нор¬ 
мальна оси ОрУ 0 , которая совпадает с 'местной вертикалью. Ос¬ 
тальные обозначения на рис. 2.7 в объяснениях не нуждаются. Ес¬ 
ли принять, что начиная с момента времени I цель и ракета дви¬ 
жутся равномерно и прямолинейно, то ракета в относительном 
движении будет перемещаться по направлению вектора ѵо=ѵ — ѵ ц 
и пройдет на минимальном расстоянии і Н уі от цели. Из рис. 2.7 
следует, что 

Ьуі = Д 5ІП (і. 

Но 


Поэтому 


( 0 В = 8 = ѵ 0 $іп ц/Д. 
Н У1 = Д 2 (ОвАѵ 
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(2.4.2) 



При замене Д, со в и ѵ 0 © (2.4.2) на Д к , со В к и ѵ ок соответствен¬ 
но, где индексом к характеризуются значения Д, со в и Ѵо> когда 
і=1к, получается конечный промах Н у . Как и раньше, будем счи¬ 
тать, что дальность Д и скорость Ѵо> (которая в конце процесса са¬ 
монаведения близка и скорости сближения, измеряются точно, т. е. 
являются известными величинами в каждый момент времени, а 
измерителю угловой скорости присуща «случайная погрешность 
Ешв типа белого шума с «известной спектральной плотностью. В 
та/ких условиях минимизация текущего, а следовательно, и конеч¬ 
ного промахов ракеты в вертикальной плоскости эквивалентна ми¬ 
нимизации угловой скорости со в . 

Если ракета, как «и самолет в предыдущем параграфе, считает¬ 
ся материальной точкой, «перемещающейся со скоростью у = сопзі, 
а цель движется равномерно и прямолинейно, то уравнением со¬ 
стояния может служить «кинематическое уравнение (1.3.29) «при 
/нц=0. Заменив в (1.3.29) Г кз «и к кз их значениями Д/ 2ѵ С б и 1/2ѵ С б, 
получаем уравнение 


(0 В = 


ЗРсб 

Д 


со, 


1 . 
д /н ' 


(2.4.3) 


Уравнение «измерений записывается в стандартной форме 




(2.4.4) 


В связи с необходимостью минимизировать среднеквадратиче¬ 
ское значение угловой скорости со в и среднюю энергию, затрачи¬ 
ваемую на управление, решаемая здесь задача по определению 
оптимального алгоритма траекторного управления состоит в на¬ 
хождении оптимального требуемого нормального ускорения / нт > 
при котором минимизируется критерий качества 


І = М У 



(2.4.5) 


Критерий качества (2.4.5) вытекает из (1.5.34).при Г(4) =Гц, 
К і — 1 , х (4) — С 0 В (4) «и х тт (4) —■ 9. 

Для уравнения состояния (2.4.3), уравнения измерений (2.4.4) 
и критерия качества (2.4.5) / нт определяется формулами (1.5.54) 
и (1.5.55). Из этих формул следует необходимость отыскания 
функции ^(4> 0 для 'однородного уравнения, которое «получается 
из (2.4.3) при /н =| 0. Это однородное уравнение «является линей¬ 
ным дифференциальным уравнением первого порядка с перемен¬ 
ными коэффициентами. Для такого уравнения методом непосред¬ 
ственного решения или методом функции Грина, либо методом со¬ 
пряженной системы (сопряженного уравнения) [32] можно найти 


ё(і> іо) = Ѵ«-1о) 2 /(1к-і) 2 - (2.4.6) 

Если в (2.4.6) і и іо заменить «на і К и і соответственно, то най¬ 
дем функцию §(і к , ^). Однако при такой замене будет §(і к , і)= оо. 
Поэтому, чтобы «определить / нт , произведем сначала замену і не на 
4, а на 4-, где 4- отличается от 4 на бесконечно малую величи- 
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ну, а после нахождения / нт при использовании времени і к - перей¬ 
дем к пределу, полагая Кроме того, будем считать, что в 

уравнении (2.4.3) дальность определяется равенством Д=ѵ С б( 4 — 
— і). Это равенство, означающее протекание процесса самонаведе¬ 
ния до дальности Д=0 , приемлемо для решения задачи о нахож¬ 
дении ускорения /нт, поскольку дальность Д Ку на ікоторой ракета 
становится неуправляемой, незначительна. 

Теперь, .когда все параметры и функции, входящие в соотноше¬ 
ния (1.5.54) и (1.5.55), стали известными, после достаточно прос¬ 
тых преобразований, определяемых этими соотношениями, найдем, 
что при Гц = оо 

/нт 3 ^сб ^В> (^*4*7) 

где сов — измеренное значение (текущая оценка) угловой скорости 

0)в* 

Сравнение алгоритма (2.4.7) с формулой (2.2.3), показывает, 
что /нт равняется требуемому нормальному ускорению ракеты 
Л/о^сбСОв при методе пропорционального сближения, если навигаци¬ 
онная постоянная N 0 =3. Оказанное означает близость реально ис¬ 
пользуемого метода пропорционального наведения и алгоритма 
траекторного управления, который вытекает из теории оптималь¬ 
ного управления при условиях, оговоренных в начале параграфа. 

Формула (2.4.7) при точных измерениях, когда со в =<со в , получена 
сравнительно давно [16]. 

Для рассматриваемых здесь уравнений состояния (2.4.3) іи из¬ 
мерений (2.4.4) на основе (1.5.56) находим 

к = ^7- ’Г ",Г -+Аі (2.4.8) 

Г к I Ѵ с б (г к і) 

где коэффициент усиления к\\ определяется формулой (1.5.57) и 
уравнением (1.5.58). 

Динамическая структурная схема контура самонаведения, соот¬ 
ветствующая уравнениям (2.4.3), (2.4.4), (2.4.7) и (2.4.8), показа¬ 
на на рис. 2.8; при этом учтено, что у С б(^к— і)=Д. Как видно из 
рис. 2.8, несмотря на неустойчивость ОУ, контур самонаведения 
оказывается устойчивым, что объясняется наличием цепей отрица¬ 
тельных обратных связей по нормальному ускорению / нт . Схема на 
рис. 2.8 реализуется, если точно известны дальность Д и скорость 
сближения ѵ С б. На практике Д и ѵ с ъ неизвестны и их приходится 
измерять. Хотя ошибки измерений Д и ѵ с ъ обычно небольшие, це¬ 
лесообразно все-таки оценивать увеличение среднеквадратического 
отклонения (СКО) для конечного промаха к у по сравнению с по¬ 
тенциальной среднеквадратичеокой погрешностью самонаведения 
ракеты при точном знании Д и ѵ С б. 

Если цель является 'маневрирующей, но модуль ѵ ц ее скорости 
ѵ ц остается неизменным, то линеаризованное кинематическое урав¬ 
нение записывается в виде (1.3.29). Учитывая, что при у=сопз1 и 
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г>ц=ісоп5і выполняется равенство Д=ѵ с ъ (4— і), вместо (1.3.29) по¬ 
лучаем уравнение 



Рис. 2.8 


По современным взглядам достаточно общей является гипотеза 
о случайном характере изменения нормального ускорения дели /щ. 
При этом предполагается, что / щ образуется как результат про¬ 
хождения белого шума 5 ,- с известной корреляционной функцией 
через инерционное динамическое звено [42]. В таких условиях ус¬ 
корение / Н ц представляет низкочастотный шум, связанный с ли¬ 
нейным дифференциальным уравнением 

<*/н ц/Л + а,- /нц = Іу (2.4.10) 

Здесь 7^=1/о^* — постоянная времени фильтра нижних частот 
(ФНЧ), математической моделью которого является инерционное 
динамическое звено. Случайный процесс /нц имеет корреляционную 
функцию 

( т ) = °іч ехр (—а у I т I), (2.4.11) 

где йщ — дисперсия ускорения /нц. Дисперсия случайного процесса 
/нц составит Бщ, если корреляционная функция шума ^ будет 
равна 

} (т) = 2 а ; Ц Л б (т). (2.4.12) 

Чтобы прийти к используемому в линейной теории оптимально¬ 
го управления векторно-матричному дифференциальному уравне¬ 
нию состояния, введем вектор х с составляющими Хі = и в и хг= 
•=/нц/осб. Тогда на основании (2.4.9) и (2.4.10) получим уравнение 
состояния (1.5.31), в котором 
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Принимая «во внимание, что ГСН измеряет угловую скорость 
.сов линии визирования со 'случайной ошибкой на входе измери¬ 
теля, характеризуемой белым шумом с нулевым математическим 
ожиданием й известной спектральной плотностью, будем иметь в 
данной задаче уравнение измерений (2.4.4). Решаемая здесь зада¬ 
ча состоит в нахождении оптимального требуемого нормального 
ускорения /нт ракеты, минимизирующего критерий качества 

х т (4) Г (4) X (4) + | и т (т) К- 1 и (т) й т } , (2.4.13) 

где К — единичная матрица размера 2X2, а Г(^ к ) = 

При таком критерии 'качества минимизируются средняя энергия 
вектора управления и среднеквадратическое значение угловой ско¬ 
рости (о в , что эквивалентно минимизации конечного промаха Н у . 

Для поставленной задачи и выбранного критерия качества век¬ 
тор оптимального траекторною управления и определяется соотно¬ 
шениями '(1.5.54) и (1.5.55) при х тт =0. Следуя методике нахож¬ 
дения и для неманеврирующей цели, вычислим прежде всего 
фундаментальную матрицу §(/, ^ 0 ) уравнения состояния (1.5.31) с 
учетом приведенных выше формул для матриц Р, С и векторов и, 
При определении е(^, ^ 0 ) векторы и и ^ нужно считать равны¬ 
ми нулю. Кроме того, целесообразно рассматривать отдельно 
уравнения 

= «В = --^7 х 2 (2.4.14) 

*К * *к * 




И 


х% /нц/^сб осу ^2» (2.4.15) 

Уравнение (2.4.15) имеет решение 

* 2 = * 2 о ехр [—а 7 - (і —/ 0 )], (2.4.16) 

где Х' 2 о — значение х^ в момент начала самонаведения ракеты. 

Используя метод вариации постоянных, отыскиваем далее Х\ (0 
в виде 


х і (1) = С ехр 


г і 


| К Ѵі) Аі 
_ ^0 


(2.4.17) 


где С — варьируемая постоянная, а кі(і)—2/і к — і. 

Заменив х х в уравнении (2.4.14) с помощью равенства (2.4.17), 
находим 



где 
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К (0 — 1/4— і- 



Отсюда следует, что 


С = Хі (іо) + [ ехр (4) <и х кг (гі) х 2 (ті) а Г). 

<о Ь 4 

Поэтому с учетом формулы (2.4.16) получаем 


х г ( і ) = ехр 


| (4) *!(/„) + 

До 


І 

(4) <#і—а ; (т]—4) А 3 (т}) <іт}. (2.4.18) 

ч 

На основании (2.4.16) и (2.4.18) находим 


й(и 4)= 


ехр 

| к х (4) йі г 

і 

|е Х р 

^0 

і 

— а,-(ті— 4 ) + |М4М4 

“П 

К (п) 


0 

ехр[ — а } (і —4)1 



(2.4.19) 


+ л; 2 (4) |ехр 

і 


Вычислив интегралы, входящие в (2.4.19), получим 

Й(^ *о) = 

~(*ЛИ1Л 2 ех Р [ ~~ а і (* — 4)1 Г I а и А 1 — а з (4 — 4) 1" 

= Ѵк-О _ «/(4 —О 2 [ 7 «/(4 —О 2 _ . 

О ехр[ —аД/—4)] 

(2.4.20) 


Для нахождения §(/ к , /) необходимо заменить I и 4 в соотно¬ 
шении (2.4.20) на 4 и I соответственно. Определенная таким об¬ 
разом іматрица 5(4, 0 будет иметь равные бесконечности элемен¬ 
ты, содержащиеся в первой строке. Чтобы этого избежать при вы¬ 
числении 'вектора и, заменим сначала 4 на 4-, где, каік и прежде, 
4- отличается от 4 на бесконечно малую величину, а затем при 
получении окончательной формулы для и=/ нт перейдем .к преде¬ 
лу, полагая, что 4-—*4- 

После того как все матрицы, «ходящие в (1.5.54) и (1.5.55), 
стали известными, в результате необходимых преобразований, пре¬ 
дусматриваемых этими соотношениями, получим следующую фор¬ 
мулу для оптимального требуемого нормального ускорения раке¬ 
ты: 


А 

/нт = За С б (0 В + 


3 



А 

(ехр [ — а 1 (і К — і) і + а } (і я —і)— 1} / вд . 


(2.4.21) 


Здесь (о в и /нц —оценки угловой скорости со в и нормального уско- 
рения цели / нц . При этом оценка / нц получается без измерения 
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/нц- Для нахождения со в іи / Н ц можно воспользоваться результатами 
теории калмановской фильтрации. Если учитывать уравнение -со¬ 
стояния (1.5.31) применительно к решаемой задаче и уравнение 
измерений (2.4.4), то оптимальный линейный измеритель «со в и / Н ц 
характеризуется уравнением (1.5.56). В этом уравнении матрицу 
кф, которая должна иметь размер 2X2, запишем в виде 

к п к 12 

к к 
_ ^21 *^22 . 

где элементы кп, & 12 , &21 «и ^22 подлежат определению с помощью 
формул (1.5.57) и (1.5.58). Принимая во внимание известные мат¬ 
рицы Р .и С, а также равенство единице матрицы Н в рассматри¬ 
ваемой задаче, на основании (1.5.56) при условии, что /к— 1= 
= Д/ѵ сб, находим 



®в- м в + ~д (/нц—1нт)+^и( 2 — “в)- (2.4.22) 

/нц == ОЬ/ /нц + ^21 ѵ сб ( г ®в)* (2.4.23) 

В соответствии с уравнением состояния (1.5.31) применительно 
к рассматриваемой задаче и уравнениями (2.4.4), (2.4:21),— 

(2.4.23) при учете, что і К —і=Д/ѵ С б, получается показанная на 
рис. 2.9 динамическая структурная схема оптимального контура 



Рис. 2.9 

траекторного управления. Из рис. 2.9 следует, что схема контура 
самонаведения ракеты на маневрирующую цель намного сложнее 
схемы контура самонаведения ракеты на неманеврирующую цель. 
Для реализации схемы, показанной на рис. 2.9, должны оценивать¬ 
ся со в и /нц, а также должны быть известными параметр даль¬ 
ность Д и скорость сближения ѵ С б . На практике Д и а С б не извест- 
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ны точно, ,в силу чего не представляется возможным создать опти¬ 
мальную линейную систему .самонаведения. Однако при інеболь- 
шіих ошибках оценок Д іи ѵ с в параметры схемы на рис. 2.9 оказы¬ 
ваются близкими к оптимальным. 

Формула (2.4.21) характеризует по существу видоизмененный 
метод (Пропорционального наведения со смещением. Под смеще¬ 
нием здесь понимается дополнительное требуемое нормальное ус¬ 
корение ракеты, определяемое вторым слагаемым в (2.4.21). 

Чтобы упростить вычислитель, функцию ехр[—а—0] = 
= ехр(— а^Д/ѵсб), где 'коэффициент а^ДІѴсв уменьшается по мере 
сближения ракеты с целью, заменяют степенным рядом с остав¬ 
лением в нем -слагаемых в степени, не превышающей трех. При 
такой замене 

/н,= Зо о0 © в + 0,5( Г 3— ^Ѵнц. (2-4.24) 

\ у сб / 

Если цель маневрирует с неизменным во времени нормальным 
ускорением (/ нц =сопзі), что соответствует равенству 0 ^= 0 , то, 
как видно из (2.4.24), оптимальное нормальное ускорение будет 

/нт = 3 ѵ сб со в + 1,5 /нц. (2.4.25) 

Отсюда видно, что при / нц =со-пзі знание дальности не требует¬ 
ся. 


ГЛАВА ТРЕТЬЯ 

Общие сведения о радиоэлектронных 
устройствах систем самонаведения 


3.1. Основные виды и свойства сигналов, 
используемых радиоэлектронными устройствами 

систем самонаведения 

1. Импульсные радиолокационные сигналы с низкой частотой по¬ 
вторения. Из зарубежных источников известны некогерентные и ко¬ 
герентные сигналы с низкой частотой повторения импульсов 
(НЧПИ). При этом некогерентные сигналы являются обычно про¬ 
стыми, а среди когерентных сигналов встречаются как простые, 
так и сложные. Наиболее широко известны простые сигналы с 
длительностью импульсов от долей микросекунд до нескольких 
микросекунд и скважностью 1000 ... 2000. Вместе с тем имеются 
сведения (см., например, [104]) о простых радиолокационных сиг¬ 
налах с НЧПИ .и малой скважностью. 

Некогерентные сигналы с НЧПИ пригодны для активных сис¬ 
тем самонаведения пилотируемых самолетов, а также для актив¬ 
ных, полуактивных и пассивных систем самонаведения ракет; при- 
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чем предполагается, что пассивное самонаведение ракеты осу¬ 
ществляется на РЛС противника. 

Применение некогерентных импульсных сигналов с НЧПИ и 
большой скважностью в активных радиолокационных устройствах 
самонаводящихся самолетов и ракет дает возможность достаточно 
точно .измерять дальность до цели, скорость сближения У О с 
целью, углы ее пеленга в плоскостях азимута и наклона, состав¬ 
ляющие угловой скорости линии визирования в двух взаимно пер¬ 
пендикулярных плоскостях. Однако нужно помнить, что для изме¬ 
рения скорости сближения требуется следящий дальномер с двумя 
интеграторами. При нахождении ракеты на подвеске самолета ак¬ 


тивная РГС может выполнять роль обзорной РЛС самолета, если 
последняя оказалась неработоспособной, например, за счет дейст¬ 
вия помех [39, 66]. 

Некогерентное активное РЛУ с малой длительностью импуль¬ 
сов способно селектировать цель на окружающем ее фоне, анали¬ 
зируя такие параметры принимаемого сигнала, как направление 
его прихода, поляризация, несущая частота и т. д. Однако паи-, 
лучшим образом оно разрешает цели по дальности. 

Полуактивные и пассивные РГС способны 
измерять угловые координаты и угловую ско¬ 
рость линии визирования. Но если в состав 
полуактивной РГС введен дополнительный 
приемник, предназначенный для приема непо¬ 
средственно сигналов подсвета цели, то та¬ 
кая РГС может селектировать цель по даль¬ 
ности и измерять Д. 

При наведении ракеты с упреждением из¬ 
мерение дальности до цели с помощью полу¬ 
активной РГС будет сопровождаться методи¬ 
ческой ошибкой АДм- Для оценки А Д м рас¬ 
смотрим рис. 3.1, где точками О, О ц и О р обо¬ 
значены самолет, цель и ракета соответствен¬ 
но. При этом предполагается, что скорость 
перемещения точки О р определяется вектором ѵ, направление ко¬ 
торого совпадает с прямой ОО р . Векторы ѵ с и ѵ ц характеризуют 
скорости самолета и цели. 

Для .измерения дальности .на ракете ее дальномер получает 
сигналы от двух приемников. Один из них .принимает синхронизи¬ 
рующие импульсы самолетной РЛС подсвета цели, а другой — им¬ 
пульсы, отражаемые целью. Дальномер ракеты при учете лишь 
методической ошибки измеряет дальность 



Ді = 0,5 (Д сц + Д —Д С р), 

Ошибка 

А Дм — Д± Д = 0,5 (Д С ц Д Д сР )* (3.1.1) 


При 1> ц =оопз1, ф*гц=ооп5І и у=соп$і угол ф* гр и процессе иде¬ 
ального самонаведения не изменяется. 
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Поэтому 


Д — До ѵ сб і , 


(3.1.2) 


где До — расстояние между целью и ракетой в момент начала про¬ 
цесса самонаведения, а ѵ С б = — Д — скорость сближения ракеты с 


целью. 

Из треугольника ОО ц О р находим 

Д сц = (Д 2 + Д\ р + 2 ДДср СОЗ Ф ; р )° • 5 . (3.1.3) 

Если скорость полета ракеты в направлении 0О Р относительно 
точки О обозначить а р , то с учетам (3.1.2) получим, что 


и, следовательно, 



Д ср = ^р (До—ДЖб 


4(Д,-Д) 2 + 2 

ѵ сб 


Ѵ л 


Ѵ сб 


Д (До — Д) СОЗ 



-Д--^-(До-Д) 

[г>сб . 


(3.1.4) 


Анализ формулы (3.1.4) показывает, что ошибка А Д ш равна 
нулю при атаках целей на догонных курсах (ф* гр ), а также 
при Д=Д 0 и Д —0 независимо от величины ф* гр . Во всех иных 
ситуациях ошибка АД м отлична от нуля; причем ввиду неравенст¬ 
ва Д С ц<Д+Дср выполняется условие АД м <0. Максимальное зна¬ 
чение |АДм| 'Может достигать нескольких сотен метров [66]. 

Помимо селекции цели по дальности, в полуактивных системах 
самонаведения цель можно селектировать по частоте следования 
отраженных импульсов. Для этого на ракете используется генера¬ 
тор стробирующих импульсов, синхронизируемый приходящими от 
цели и мну л ь с ам и. П р ед в ари те л ьн а я си н хр о н из а ци я ген ер а тор а 
стробирующих импульсов должна осуществляться по сигналам 
дальномера самолетной РЛС. При селекции цели по частоте по¬ 
вторения импульсов приемник сигналов' синхронизации на ракете 
не нужен. Однако такой селектор не способен измерять дальность 
до цели. 

В системах пассивного самонаведения ракет на РЛС с смоду¬ 
лированными некогерентными импульсными зондирующими сигна¬ 
лами возможна селекция сигналов поражаемой РЛС по несущей 
частоте, частоте повторения импульсов, их длительности и ампли¬ 
туде. Селекция цели по дальности и измерение дальности импульс¬ 
ными пассивными радиолокационными головками самонаведения 
невозможны, так как отсутствует опорный сигнал, который опреде¬ 
ляет начало отсчета дальности. 

При использовании простых радиоимпульсов с НЧПИ и боль¬ 
шой скважностью получаются весьма простые РЛУ, если в них 
производится иѳкогерентная обработка радиосигналов. Обнаруже¬ 
ние целей такими РЛУ при отсутствии 'искусственно создаваемых 
радиопомех, отражений от местных предметов и подстилающей 
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поверхности происходит на фоне лишь внутренних шумов прием¬ 
ника. Увеличение дальности при этом ограничивает .импульсная 
мощность радиолокационных передатчиков, габариты антенных 


устройств и чувствительность приемников. 

Основной 'недостаток некогерентных .импульсных сигналов под¬ 
света цели с НЧПИ состоит в том, что .получающиеся при этом 


РЛУ не обеспечивают обнаружение и автосопровождение воздуш¬ 
ных целей, летящих ниже самолета и ракеты, а также маловы¬ 
сотные воздушные цели, если они движутся на одинаковой высоте 

с самолетом или ракетой. В обоих 
случаях сигнал, отраженный от 
подстилающей поверхности, будет 
нарушать нормальную работу РЛУ. 
Сказанное качественно иллюстри¬ 
руется рис. 3.2 и 3.3. На рис. 3.2 
показаны самолет О и летящая ни¬ 
же его воздушная цель О ц . Само¬ 
лет снабжен некогерентной им¬ 
пульсной РЛС. Основной луч диа- 



Рис. 3.2 


граммы направленности ее антенной системы совмещен с целью, 
наклонная дальность до которой равна Д. 

Распределение мощности сигнала Р П рм >на выходе приемника • 
импульсных РЛС по шкале текущей дальности Д тек (временных 
задержек) .показано на рис. 3.3. Такое распределение получается, 
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Рис. 3.4 
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если, например, путем сдвига во времени стробирующего импульса 
осуществить последовательный «просмотр» всех дистанций, с ко¬ 
торых приходит отраженный сигнал. Отражения отсутствуют до 
расстояний, равных .высоте Я полета самолета. Когда Д тек стано¬ 
вится равной Я, а потом превышает Я, на РЛС начинают действо¬ 
вать радиосигналы, принимаемые сначала по боковым лепесткам, 
далее по основному лучу, а затем снова по боковым лепесткам ди¬ 
аграммы направленности антенны. Применение в РЛС компенса¬ 
торов боковых лепестков несколько ослабляет сигнал, поступаю¬ 
щий по этим лепесткам. 

На дальности Д тек =Д в РЛС приходит сигнал от цели, но он 
оказывается в значительной мере замаскированным поступающим , 
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по главному лепестку диаграммы направленности антенны отра¬ 
жениями от подстилающей поверхности (участок аб на рис. 3.3). 
Осуществить 'автоматическое сопровождение цели но дальности и 
угловым координатам в таких условиях практически невозможно. 

Чтобы выделить (отоелектировать) движущуюся цель на фоне 
отражений от подстилающей поверхности, можно использовать 
простые или сложные когерентные радиолокационные сигналы с 
НЧПИ. Такие сигналы наиболее пригодны для самолетных РЛС и 
активных РГС ракет. Это объясняется тем, что в активных РЛС 
и РГС сравнительно легко получается необходимый для когерент¬ 
ной обработки опорный сигнал, действующий одновременно с им¬ 
пульсами, поступающими от цели. Проще всего реализуются коге¬ 
рентные самолетные РЛС и активные РГС в соответствии с прин¬ 
ципом внешней когерентности [90]. 

2. Непрерывные сигналы подсвета целей. Простейшим непре¬ 
рывным сигналом подсвета целей является гармонический сигнал. 
Основное достоинство такого сигнала состоит в том, что он обес¬ 
печивает высококачественную селекцию цели по скорости. Поэто¬ 
му при использовании гармонического сигнала подсвета возможно 
самонаведение на цели, перемещающиеся на малых высотах и на 
фоне земли. Для иллюстрации на рис. 3.4 показан амплитудный 
спектр сигналов, поступающих в РГС от движущейся цели и от 
земли, именуемой в последующем подстилающей поверхностью, 
при условии, что ракета находится на подвеске самолета, который 
имеет станцию подсвета цели (СПЦ) [66]. 

Облучение подстилающей поверхности осуществляется как по 
основному, так и по баковым лепесткам диаграммы направленно¬ 
сти антенны СПЦ. При облучении в направлении нормали к зем¬ 
ной поверхности частоты излучаемых и принимаемых радиосигна¬ 
лов одинаковы и равны і/ 0 . Участки подстилающей поверхности, 
расположенные левее и правее этой нормали, отражают сигналы 
с частотами і/оі</о и /о 2 >/о соответственно, что обусловливается 
доплеровским смещением частоты за счет движения самолета от¬ 
носительно подстилающей поверхности. Спектр сигнала Ипп, отра¬ 
жаемого подстилающей поверхностью, занимает участок частот, 
равный приблизительно удвоенной максимальной доплеровской 
частоте Рдпті сигнала и ш . 

Цель (рис. 3.2) облучается по основному лепестку диаграммы 
направленности антенны. При сближении РГС с целью на встреч¬ 
ных курсах спектр отраженного от нее сигнала, обозначенный на 
рис. 3.4 через Ощ, располагается вблизи частоты /о+^дпг- Если 
РГС сближается с целью на догонных курсах, то средняя частота 
отраженного от нее сигнала смещается относительно / 0 на вели¬ 
чину -Гдпі [39]. 

В общем случае можно выделить пять характерных областей в 
спектре мешающих отражений от земли. Область /, соответствую¬ 
щая отражениям от подстилающей поверхности в направлении ос¬ 
новного лепестка диаграммы направленности антенны РГС. Ин¬ 
тенсивность составляющих спектра в этой области на 20... 60 дБ 
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больше, чем во всех остальных областях. Пиковое значение мощ¬ 
ности -мешающих 'Сигналов при этом приходится на доплеровскую 
частоту 

„ 2 ѵ с ' 

Р дпп Г СОЗ ф в , 

А 

где ѵ с —скорость горизонтального полета самолета, а ф в — угол 
наклона диаграммы направленности антенны (,см. рис. 3.2). Про¬ 
тяженность первой области определяется шириной Ѳ л основного 
лепестка диаграммы направленности антенны станции подсвета 
цели и при нахождении самолета и цели в одной и той же верти¬ 
кальной плоскости примерно равна 

А /і = [соз (ф в —0,5 Ѳ л ) —соз (ф в + о, 5 Ѳ л )] . 

А 

Если угол Ѳ л малый и ф в >0,5Ѳ л , то 

А г 2 ѵ с Ѳ л . 

^ 51П ф в . 

Область 2 образуется за счет отражений в направлениях боковых 
лепестков диаграммы направленности антенны, расположенных вы¬ 
ше главного лепестка. Здесь доплеровские частоты больше, чем 
в области 1\ причем максимальная доплеровская частота равна 
2ѵ с /к. 

Область 3 характеризует спектр сигнала, поступающего от под¬ 
стилающей поверхности по боковым лепесткам диаграммы направ¬ 
ленности, ікоторые лежат ниже основного лепестка (рис. 3.2). В 
силу такого расположения боковых лепестков доплеровские часто¬ 
ты в области 3 меньше /^дпп. Область 4 характеризует так назы¬ 
ваемые высотные отражения, т. е. отражения от точек подстилаю¬ 
щей поверхности, расположенных вблизи нормали, которая про¬ 
ведена с самолета на землю. Приращение доплеровской частоты 
для этих отражений близко к нулю. Наконец, область 5 обуслов¬ 
лена приемом отражаемых подстилающей поверхностью сигналов 
от ее точек, расположенных левее только что указанной нормали. 

Из рис. 3.4 видно, что при наведении на приближающуюся- 
цель отражения от подстилающей поверхности не влияют на 
функционирование РГС. Такое же утверждение справедливо 
и для аналогичных по принципу действия радиолокационных 
устройств иного назначения. Отсутствие отражений от под¬ 
стилающей поверхности в этих условиях позволяет получать 
достаточно большие дальности обнаружения целей и осу¬ 
ществлять автоматическое сопровождение их по скорости сбли¬ 
жения ѵ С б и угловым координатам. При атаках целей на 
догонных курсах спектр частот отраженных от них сигна¬ 
лов попадает в область 3 и на рис. 3.4 он обозначен сим¬ 
волом Оц 2 . Здесь также возможно автоматическое измерение ско¬ 
рости сближения, угловых координат цели и их производных по 
времени. Однако дальность Д, начиная с которой обеспечиваются 
требуемые точности измерений, 'меньше, чем в случае самонаведе¬ 
ния на приближающуюся цель. Если скорость сближения с целью 
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такова, что спектр отраженного от нее сигнала располагается в 
области 1 , то обнаружение цели и измерение относительных ко¬ 
ординат и их производных по времени невозможно. 

Чтобы сформировать, например, в РГС сигнал, характеризую¬ 
щий скорость Ѵсбу необходимо опорное напряжение. В полу актив¬ 
ных РГС оно образуется в результате обработки непосредственно 
сигналов станции подсвета цели. Эти сигналы принимаются на ра¬ 
кете дополнительным приемником, который часто называют при¬ 
емником канала синхронизации (опорного канала) [93]. 

Полуактивные РГС снабженные приемниками канала синхро¬ 
низации, именуются РГС с внешней когерентностью. Создание ра¬ 
диолокационного устройства (РЛУ) с внутренней когерентностью 
при использовании непрерывного сигнала подсвета цели возможно 
лишь в тех случаях, когда его передающая и приемная установки 
расположены в одном и том же месте или вблизи друг от друга. 

Устройства с монохроматическим сигналом подсвета цели до¬ 
статочно просты в техническом выполнении, но им присущи серь¬ 
езные недостатки, которые ограничивают их применение. Один из 
них состоит в том, что при 'монохроматическом сигнале нельзя оп¬ 
ределить дальность до цели. Поэтому возможен захват на авто¬ 
сопровождение целей, находящихся вне зоны досягаемости раке¬ 
ты. Чтобы данный недостаток исключить, непрерывный сигнал 
подсвета цели модулируют по частоте. В качестве модулирующих 
могут использоваться самые разнообразные по форме сигналы. 
Простейшим из них является гармонический сигнал, при котором 
ЧМ напряжение станции подсвета цели имеет вид [66] 

и си ( і ) = 1/ с11 со5 (со I + р 5Іп й і). (3.1.5) 

Здесь [/ сп и со — амплитуда и несущая угловая частота сигнала 
подсвета цели; й— частота модулирующего напряжения, назы¬ 
ваемая часто дальномерной частотой; |3— индекс частотной моду¬ 
ляции. Величина частоты й выбирается так, чтобы обеспечивалось 
однозначное измерение дальности до цели. 

Другие основные недостатки как монохроматического, так и 
модулированных непрерывных зондирующих сигналов заключают¬ 
ся в том, что не обеспечивается разрешение целей по дальности 
и функционирование приемных устройств, антенны которых уда¬ 
лены от антенны передатчиков на малые расстояния. Вследствие 
этого непрерывные сигналы подсвета целей могут использоваться 
только для полуактивных и пассивных систем самонаведения. 

3. Импульсные радиолокационные сигналы с высокой частотой 
повторения. Если простые импульсные как некогерентные, так и 
когерентные сигналы подсвета цели с НЧПИ и большой скваж¬ 
ностью обеспечивают однозначное измерение дальности и не по¬ 
зволяют использовать эффект Доплера для измерения радиальной 
скорости цели ѵ ц или скорости сближения а С б самонаводящегося 
объекта с целью, то при простом когерентном зондирующем сиг¬ 
нале с высокой частотой повторения (ВЧПИ), который в после¬ 
дующем именуется квазинепрерывным сигналом, достигается од- 
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нозначное (измерение ѵ С б или ѵ ц , а дальность Д определяется неод¬ 
нозначно. Чтобы осуществить однозначное измерение Д при ква- 
зинепрерывном излучении (КНИ), прибегают к .использованию не¬ 
скольких частот повторения радиоимпульсов или модуляции их 
параметров [104, 108]. 

Квазинепрерывные сигналы подсвета целей начали внедряться 
в радиолокационные устройства (РЛУ) в связи со стремлением 
получить высококачественную селекцию движущихся целей по до¬ 
плеровской частоте Рдд на фоне интенсивных пассивных помех и 
отражений от подстилающей поверхности при использовании еди¬ 
ной приемопередающей антенной системы в каждом РЛУ и сохра¬ 
нении им хорошей разрешающей способности по дальности. Чтобы 
селектировать цели по Рдп и измерять их скорости движения или 
скорости сближения с РЛУ, его передатчик вырабатывает коге¬ 
рентные радиоимпульсы, а при обработке принятых сигналов реа¬ 
лизуется принцип внутренней когерентности. При этом измерение 
ѵ сб будет однозначным, если частота повторения импульсов вы¬ 
бирается из условия 

^ ^дп м “Ь ^дппм» 

где Р дпм — максимальная доплеровская частота сигнала, посту¬ 
пающего от обнаруживаемой воздушной цели, а Рѵдпм —макси¬ 
мальная доплеровская частота в спектре отражений от подсти¬ 
лающей поверхности. 

По возможности обнаруживать и автоматически сопровождать 
движущиеся цели при наличии отражений от подстилающей по¬ 
верхности квазинепрерывные зондирующие сигналы приводят 
практически к тем же результатам, что и непрерывные сиг¬ 
налы подсвета целей. Чтобы в этом убедиться, рассмотрим спектр 
5(і/) сигналов, поступающих от воздушной цели и подстилающей 
поверхности в приемник самолетной РЛС с КНИ. При этом бу¬ 
дем предполагать, что самолет движется на неизменной высоте Н 
с постоянной скоростью ѵ с и что приемник стробируется по даль¬ 
ности импульсами, следующими друг за другом с периодом- повто¬ 
рения Т и . В таких условиях на вход приемника РЛС одновременно 
будут приходить импульсы за счет отражений от значительного 
числа участков подстилающей поверхности. Каждый участок при 
наличии боковых лепестков у диаграммы направленности антенны 
представляет собой кольцо шириной 0,5ст и , где т и — длительность 
стробирующего импульса, которая совпадает с длительностью 
каждого из импульсов, формируемых передатчиком РЛС. Расстоя¬ 
ние между соседними кольцами составляет 0,5сГ и , т. е. пропор¬ 
ционально периоду Г и . 

Периодически излучаемые зондирующие когерентные импульсы 
можно рассматривать как сумму гармонических составляющих с 
частотами $к=Іо±кР т где і/о — несущая частота РЛС, а к — лю¬ 
бое целое число. Каждая составляющая с частотой подобна не¬ 
прерывному гармоническому зондирующему сигналу. Поэтому 
спектр 5(/) имеет вид, представленный на рис. 3.5, где приняты 
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те же обозначения, что и на рис. 3.4. Однако максимальное и 'ми¬ 
нимальное доплеровские приращения частоты сигналов, поступаю¬ 
щих от лодстилающей поверхности, составляют приблизительно 
2осДл 'И —2ѵ с /Хк соответственно, где 'кк=с/ 

В приемном устройстве РЛС с КНИ выделяется ,и обрабаты¬ 
вается одна из составляющих спектра импульсов, поступающих от 
воздушной цели. Для конкретности последующих рассуждений бу¬ 
дем считать, что обрабатывается составляющая, /которая порож¬ 
дена гармоникой щ 0 зондирующего сигнала, имеющей частоту / 0 - 



Рис. 3.5 [108]. 


Из рис. 3.5 видно, что при сближении самолета с целью на встреч¬ 
ном и встречно-пересекающихея курсах спектр Ощ сигнала, отра¬ 
жаемого целью, располагается в области частот, свободной от по¬ 
мех подстилающей поверхности. В такой ситуации дальность дей¬ 
ствия РЛС зависит только от отношения энергии полезного сиг¬ 
нала к спектральной плотности внутреннего шума приемника. 
Упомянутое выше стробирование приемника обеспечивает такое 
же значение ^е, как и в РЛС с непрерывным гармоническим сиг¬ 
налом Инг, если мощности напряжений щ 0 и Инг одинаковые. Пока¬ 
жем это, полагая, что зондирующие импульсы имеют прямоуголь¬ 
ную огибающую. 

Если максимальное напряжение принимаемых импульсов со¬ 
ставляет І/ м , то амплитуда их гармонической составляющей, обус¬ 
ловленной напряжением п/ 0 , равна 


Н и = НМ 


где (2 —скважность импульсной последовательности. 

Мощность сигнала, выделяемая на нагрузочном сопротивлении 
величиной 1 Ом гармоническим напряжением с амплитудой {7/ 0 , 
Р/—/У 2 т /2(3 2 = Ри/(3 2 , где Р и —импульсная мощность, которая вы¬ 
деляется на том же нагрузочном сопротивлении. 

Средняя мощность импульсного сигнала Р ср =Р и /(3. Поэтому 

Рі о = ^ср/Р- 

Вместе с уменьшением в С} раз средней мощности полезного 
сигнала снижается в то же число раз на выходе селектора по 
дальности, спектральная плотность внутренних шумов приемника, 
действующих на выходе его УПЧ. Поэтому, если обозначить спект- 
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ральную плотность шумов на выходе УПЧ через Со, то спектраль¬ 
ная плотность шумов на выходе селектора дальности составит 

О о! О, — О с д 

■^/о/^СД == ^ср/^0* 

Отсюда следует вывод: если мощность Р н РЛС с непрерывным 
сигналом подсвета и средняя мощность РЛС с КНИ равны друг 
другу, то оба этих типа РЛС обладают одинаковой дальностью 
действия. Сделанный вывод справедлив, когда не учитывается 
бланкирование приемника РЛС с КНИ на время излучения ее пе¬ 
редатчика. Такое бланкирование приводит к потерям Е пс энер¬ 
гии Е с полезного сигнала при приеме, поскольку за счет большого 
значения Ё и существуют интервалы времени, в течение которых 
образуются на входе приемника РЛС одновременно зондирующие 
и отраженные целью импульсы. Приближенно можно считать, что 
Епс = Е с /С }. Если (2 = 3... 5, то при Р н =Р С р дальность обнаруже¬ 
ния РЛС с КНИ будет меньше аналогичной дальности для РЛС 
с -непрерывным зондирующим сигналом лишь на 5... 10%. 

При сближении самолета с целью на догонном и догонно-пере- 
секающихея курсах в приемнике РЛС с КНИ будет обрабаты¬ 
ваться смесь сигналов и ц и и пп , поступающих от цели и от подсти¬ 
лающей поверхности. При этом спектр первого из них обозначен 
на рис. 3.5 через О ц2 , а спектр отражений от подстилающей по¬ 
верхности подобен спектру в области 3 на рис. 3.4. Наличие по¬ 
мехового сигнала и пп приводит к уменьшению дальности действия 
РЛС с КНИ. Однако при Р н =Рс Р дальность действия РЛС с 
КНИ при атаках цели на догонных и догонно-пересекающихся 
курсах может быть больше по сравнению с дальностью действия 
РЛС, осуществляющей подсвет цели непрерывным сигналом. Та¬ 
кое утверждение объясняется тем, что благодаря стробированию 
РЛС с КНИ энергия Ещі сигнала, получаемого за счет отражений 
от подстилающей поверхности, будет при КНИ приближенно в 
С? раз меньше, чем при непрерывном зондирующем сигнале. В то 
же время потери энергии полезного сигнала составляют примерно 
лишь Е пс =ЕсІСІ. Из сказанного следует, что дк=Яп{0, —1), где 
и <7н — отношения энергий полезного сигнала и отражений от под¬ 
стилающей поверхности в РЛС с КНИ и непрерывным зондирую¬ 
щим сигналом. 

Когерентные зондирующие радиоимпульсы с ВЧПИ пригодны 
не только для самолетных РЛС, но и для активных и полуактив- 
ных радиолокационных головок самонаведения (РГС) ракет. При 
этом создание полуактивных РГС связано с одной специфической 
особенностью, обусловленной необходимостью осуществлять коге¬ 
рентную обработку сигналов. Дело в том, что в качестве опорного 
сигнала для полуактивной РГС могут служить только импульсы, 
поступающие непосредственно от передатчика подсвета цели. Но 
они не совпадают чаще всего по времени с импульсами, идущими 
в РГС от цели. Чтобы в таких условиях иметь опорный сигнал, 
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действующий одновременно с отраженным сигналом цели, им¬ 
пульсные 'напряжения на входах каждого из двух приемников РГС 
приходится преобразовывать в непрерывные, выделяя из импуль¬ 
сов по одной гармонике с одинаковыми номерами. При высокой 
частоте повторения импульсов такие преобразования реализуются 
технически сравнительно просто. 

4. Импульсные радиолокационные сигналы со средней частотой 
повторения. Такие сигналы являются когерентными. Они в общем 
случае не обеспечивают однозначное измерение ни дальности Д 
до цели, ни ее радиальной скорости или скорости сближения ѵ С б 
самонаводящего объекта с ней. Вместе с тем при атаках низко? 
летящих целей на догонных и догонно-пересекающихся курсах, 
когда скорость сближения у С б=100... 200 м/с, возможно одно¬ 
значное измерение ѵ С б • Действительно, при указанной скорости 
сближения и Х=3 см доплеровское смещение частоты зондирую¬ 
щего сигнала составляет приблизительно лишь 6,7 ... 13,4 кГц. 

Наиболее характерное для импульсных радиолокационных сиг¬ 
налов со средней частотой повторения (СЧПИ) состоит в том, что 
при их использовании получается большая дальность обнаружения 
движущихся целей в условиях наличия отражений от подстилаю¬ 
щей поверхности, чем при ВЧПИ, если цели атакуются на догон¬ 
ных и догонно-пересекающихся курсах. Чтобы в этом убедиться, 
рассмотрим рис. 3.6, полагая, что самолет движется на неизменной 
высоте. Оси ОХо и О2 0 образуют прямоугольную систему коорди¬ 
нат ОХ о2о, начало которой совмещено с самолетом О, и распола¬ 
гаются вдоль линии пути и перпендикулярно к ней соответственно. 
Предполагается, что вектор скорости самолета совпадает с осью 



Рис. 3.6 

На рис. 3.6, а показаны для гипотетической РЛС с ВЧПИ че¬ 
тыре полукольца равных дальностей с шириной 0,5ст и и расстоя¬ 
нием между соседними полукольцами Д=0,5сГ и , а также изодо- 
пы 1 и 2, соответствующие двум значениям доплеровской частоты 
сигналов, отражаемых подстилающей поверхностью. Расстояние 
Дот равняется дальности, измеряемой однозначно. Как следует 
из рис. 3.6,а, рассматриваемая РЛС способна измерять максималь¬ 
ную дальность Дмах=4Д 0 дн. В общем случае число полуколец рав¬ 
ных дальностей равняется я д =Дтах/Додн. Изодопы /, 2 на рис. 
3.6,а разделены интервалом частот АІ^ф, равным полосе пропуска¬ 
ния фильтра в системе селекции цели по скорости [135]. 
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На ідально'сть обнаружения рассматриваемой здесь РЛС ока¬ 
зывает влияние помеховый сигнал Ищи, который образуется в ре¬ 
зультате суммирования отражений от восьми участков (подстилаю¬ 
щей поверхности. Эти участки соответствуют темным полоскам на 
рис. 3.6,а. В общем случае число таких участков составляет п у = 

= 2яд. 

Если зондирующие сигналы с СЧПИ .имеют частоту следова¬ 
ния / 7 ис =0,5/ 7 и, то получится два полукольца (равных дальностей 
(рис. 3.6,6). В такой ситуации ,и при условии, что скорость сбли¬ 
жения (или скорость цели) измеряется однозначно, помеховый 
сигнал и пи 2 порождается отражениями лишь .от четырех участков 
подстилающей поверхности (рис. 3.6,6). Вследствие этого Ипп 2 < 
<Ищц. Снижение и пп 2 по сравнению с и П п і связано не только с 
уменьшением л у при / г И с='0,5 Е и , но и с удалением первого полу¬ 
кольца равных дальностей от РЛС. При дальнейшем уменьшении 

вдвое получается картина, показанная на рис. 3.6,в. Как видно из 
рис. 3.6,в, теперь однозначно измеряется дальность до цели в ди¬ 
апазоне 0 .. . Дтах и наблюдаются две пары изодоп (1, 2 и 3, 4) с 
интервалом частот в каждой паре ДЕф. Сравнение рис. 3.6,6 и 
3.6,0' показывает, что отмеченное выше повторное уменьшение Е и 
не приводит к изменению числа %. Однако помеховый сигнал Лппз, 
который образуется, если исходить из рис. 3.6,0, будет меньше 
Цпп 2 - Это объясняется дальнейшим увеличением расстояния от 
РЛС до тех участков подстилающей поверхности, отражения от 
которых необходимо учитывать. 

Обобщая предыдущие рассуждения, можно прийти к выводу, 
что зондирующие сигналы с СЧПИ наиболее целесообразны тогда, 
когда при атаках низколетящих целей на догонных и догонно-пере- 
секающихся курсах реализуется однозначное измерение скорости 
сближения у С б (или .радиальной скорости цели 0 Ц ). Менее резкие, 
но вместе с тем заметные преимущества в тех же условиях атак 
целей сигналы с СЧПИ имеют при неоднозначном измерении и 
дальности Д и скорости у С б (или у ц ). 

Если цель атакуется на встречных или встречно-пересекающих- 
ся курсах, то по дальности действия РЛС с СЧПИ уступает РЛС 
с КНИ. С учетом особенностей РЛС с СЧПИ и КИИ при их сбли¬ 
жении с целями под разными ракурсами следует считать целесооб¬ 
разным на практике поочередное излучение сигналов с СЧПИ и 
ВЧПИ в пределах заданных .промежутков времени. 

5. Сигналы оптического диапазона. В зарубежной технике само¬ 
наведения находят применение сигналы видимого и инфракрасно¬ 
го (теплового) участков этого диапазона электромагнитных волн. 
Видимые оптические сигналы характеризуются длинами волн 
0,4...0,76 мкм. Они используются телевизионными, оптическими и 
иногда лазерными прицелами, а также аналогичными по наимено¬ 
ванию головками -самонаведения ракет. С помощью инфракрасных 
лучей, занимающих диапазон волн 0,76...400 м<км, осуществляется 
пассивное самонаведение самолетов и ракет на источники теплово- 
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го излучения. Кроме того, инфракрасные лучи применяются в по- 
луактивных лазерных и некоторых пассивных ТВ системах самона¬ 
ведения [57]. 

В зарубежной литературе основное внимание уделяется чаще 
всего таким имеющим тепловое излучение целям, как летательные 
аппараты с поршневьши и реактивными двигателями, корабли во¬ 
енно-морского флота, самоходные орудия, промышленные пред¬ 
приятия и тепловые электростанции. При этом анализируются, как 
правило, индикатрисы излучения. Под индикатрисой излучения по¬ 
нимают геометрическое место точек концов векторов энергетиче¬ 
ской силы света / э различных точек поверхности излучателя в нор¬ 
мальном направлении [56, 57]. Индикатриса подобна в некотором 
роде диаграмме переизлучения радиоволн целью. 

К основным источникам теплового излучения на самолетах и 
вертолетах с поршневыми двигателями относятся выхлопные пат¬ 
рубки, выходящие из них отработанные газы и капоты двигателей. 
Индикатриса теплового излучения самолета с двумя поіршневыми 
двигателями в горизонтальной плоскости показана на рис. 3.7. 


Рис. 3.7 Рис. 3.8 


Основным источником теплового излучения у дозвуковых реак¬ 
тивных самолетов является двигатель. Наибольшая доля излучения 
в двигателе падает на его агрегаты, находящиеся во внутренней 
открытой полости (лопатки турбины и внутренние поверхности 
удлинительной трубы и реактивного конуса). Эти агрегаты излу¬ 
чают до 75% от общей мощности теплового излучения, индикатри¬ 
са которого в горизонтальной плоскости имеет вид, представленный 
на рис. 3.8. 

Когда реактивный самолет перемещается со сверхзвуковой ско¬ 
ростью, важным дополнительным источником теплового излучения 
становится его обшивка, интенсивно нагреваемая встречным пото¬ 
ком воздуха. При этом с ростом скорости полета, удельный'вес из¬ 
лучения обшивки увеличивается. 

Зарубежные ракеты с плоскостной аэродинамической симметри¬ 
ей, маршевым реактивным двигателем и сверхзвуковой скоростью 
полета аналогичны по характеристикам теплового излучения сверх¬ 
звуковым реактивным самолетам. Когда скорость этих ракет до- 

87 





звуковая, источником теплового 'излучения является двигатель. 
Для ряда видов таких ракет свойственно наличие на них лишь 
стартовых реактивных двигателей, которые работают всего не¬ 
сколько секунд. После старта ракеты по окончании работы двига¬ 
телей могут создавать поток теплового излучения только за счет 
аэродинамического нагрева их фюзеляжа и крыльев. 

К основным источникам теплового излучения на кораблях воен¬ 
но-морского флота относятся выхлопные трубы, факел их выхлоп¬ 
ных газов и части палубы, примыкающие к силовым установкам. 
На промышленных предприятиях главными источниками тепловой 
энергии являются энергетические установки: доменные и мартенов¬ 
ские печи, печи для обжига руды и т. д., а у танков и самоходных 
орудий — их двигатели внутреннего сгорания. 

Ослабление лучистой энергии в атмосфере, обусловливаемое мо¬ 
лекулярным поглощением, молекулярным рассеиванием и рассеи¬ 
ванием инородными частицами атмосферы, более сильное, чем 
энергии радиоволн. Подробные сведения о влиянии характеристик 
атмосферы и присутствующих в ней инородных веществ на рас¬ 
пространение волн оптического диапазона содержатся в литерату¬ 
ре по инфракрасной технике (см., например, ['56,57]). Здесь же 
отметим лишь, что наилучшая прозрачность в оптическом диапазо¬ 
не наблюдается при длинах волн 0,4... 1,3; 1,5... 1,9; 2...2,26; 3...4; 
4,3...5 и 8...13,5 мкм [56]. 

В/реальных условиях каждый полезный* тепловой луч сопровож¬ 
дается помехами, которые создаются окружающими цель источ¬ 
никами теплового излучения и попадают в поле зрения теплового 
информационного устройства системы самонаведения. Совокуп¬ 
ность мешающих источников теплового излучения принято назы¬ 
вать фоном излучения или просто фоном. В общем случае фон соз¬ 
дается Землей, Солнцем, Луной и всеми другими планетами, звез¬ 
дами, облаками и иными неоднородностями в атмосфере и космо¬ 
се, посторонними* летательными аппаратами, искусственно создан¬ 
ными помехами и т. д. За счет фона снижается дальность дейст¬ 
вия систем самонаведения и ухудшаются их точностные характе¬ 
ристики. 

В зарубежных образцах источниками тепловых лучей для само¬ 
наведения являются не только цели, но и специальные генерато¬ 
ры— лазеры. Наличие лазерных генераторов, обеспечивающих 
подсвет целей, позволяет создавать системы активного и полуак- 
тивного самонаведения. іВ настоящее время известны лазеры, вы¬ 
рабатывающие как тепловые лучи, так и видимые (световые) сиг¬ 
налы оптического диапазона [56, 57]. 

В зависимости от типа активного тела лазеры генерируют им¬ 
пульсные или непрерывные сигналы. Существуют также лазеры, 
способные работать и в импульсном режиме, и в режиме непрерыв¬ 
ных колебаний. Наиболее существенной особенностью сигналов, 
формируемых лазером, является высокая степень их монохроматич¬ 
ности. Кроме того, лазеры обеспечивают получение весьма узкого 
(Г... 10') оптического луча [56]. Лазерные устройства обеспечива- 
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ют измерение дальности до цели, скорости сближения самонаводя- 
щего объекта с нею, относительных угловых координат цели 
и угловой скорости линии визирования. Благодаря малым ошибкам 
измерения параметров движения целей относительно самонаводя¬ 
щихся объектов к лазерным системам самонаведения за рубежом 
привлекается все большее внимание [56]. 

3.2. Радиолокационные устройства систем 

самонаведения 

1. Импульсные некогерентные устройства с низкой частотой 
повторения импульсов. Типовая структурная схема некогерентных 
импульсных самолетных РЛС при наличии в их составе устройств 
автоматического сопровождения одной цели по угловым координа¬ 
там и дальности представлена на рис-. 3.9. При этом предполага¬ 
ется, что диаграмма направленности антенны является игольчатой 
и что антенный переключатель находится в приемо-передающем 
устройстве. 
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Рис. 3.9 [90] 


Радиолокационная станция такого типа имеет два режима ра¬ 
боты: режим обзора и режим автосопровождения. В режиме обзо¬ 
ра осуществляется программное перемещение антенны по азимуту 
и наклону в пределах заранее установленных углов. Значения 
этих углов в различных условиях применения РЛС могут быть раз¬ 
ными. Для перемещения антенны в пространстве по программе 
служит устройство управления антенной по азимуту и наклону, 
воздействующее на нее через выходные элементы угломерного 
устройства. 


89 



Угломерное устройство в целом включает антенну, приемник и 
выходные элементы. Часть этого устройства, содержащего антенну, 
приемник и фазовые детекторы с соответствующими усилителями, 
принято называть пеленгатором. За пеленгатором следуют усили¬ 
тель мощности и устройства привода антенны. В состав угломер¬ 
ного устройства могут включаться также датчики угловых колеба¬ 
ний самолета и угловых перемещений антенны для стабилизации 
ее положения в пространстве. Развязка движений антенны от ко¬ 
лебаний самолета может осуществляться и внешними сигналами 
стабилизации, поступающими, например, с самолетной системы 
курсовертикали. Связанное с антенной устройство формирования 
сигналов развертки по азимуту обеспечивает азимутальное -пере¬ 
мещение луча в ЭЛТ индикатора. 

Работой приемно-передающего устройства как в режиме обзора, 
так и в режиме автосопровождения управляет синхронизатор и 
блок управления приемником. С помощью импульсов синхрониза¬ 
тора ‘осуществляется управление передатчиком РЛС и формиро¬ 
вание сигналов блоком управления, обеспечивающих в приемнике 
функционирование систем автоматической регулировки усиления 
различных видов, системы автоматической регулировки уровня шу¬ 
мов и т. д. Кроме того, импульсы синхронизатора управляют уст¬ 
ройством формирования сигналов развертки луча по дальности 
ЭЛТ индикатора. 

В режиме обзора часто применяется индикатор типа даль¬ 
ность—азимут. Это обусловлено тем, что такой индикатор наибо¬ 
лее информативен. Импульсные сигналы о целях, находящихся в 
выбранном секторе обзора РЛС по азимуту и наклону, поступают 
с видеоусилителя приемника. Видеоусилитель связан с накопите¬ 
лем и пороговым устройством обнаружителя сигналов. Часто со¬ 
ставной частью обнаружителя является также индикатор РЛС. 
Наряду с обнаружителем сигнала в состав приемно-передающего 
устройства включается и обнаружитель помех, информирующий о 
целесообразности изменения параметров РЛС или перевода ее в 
режим авто-сопровождения источника помех. 

Помимо данных о дальности до цели и ее азимуте, на индика¬ 
тор в режиме обзора подаются сигналы с ЭВМ, блока связи с ап¬ 
паратурой ракет и датчиков информации о движении самолета. 
Чаще всего используются датчики, которые формируют сигналы о 
высоте самолета .и углах его крена и тангажа [39, 90]. 

Из сказанного следует, что при работе РЛС в режиме обзора 
функционируют синхронизатор и блок управления приемником 
(СБУП) , приемно-передающее устройство, антенна, устройства фор¬ 
мирования сигналов развертки по дальности и азимуту, часть уг¬ 
ломерного устройства, осуществляющая перемещение антенны в 
пространстве, и устройство управления антенной по азимуту и нак¬ 
лону. При автосопровождении цели из этого состава исключаются 
устройство управления антенной по азимуту и наклону, а-также 
устройство формирования сигналов развертки по азимуту, пол- 
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ностью функционирует угломерное устройство и включается авто¬ 
дальномер. Пеленгатор угломерного устройства может быть моно- 
импульсным или иметь антенну с коническим -сканированием диаг¬ 
раммы направленности, либо наконец, со скачкообразным пере¬ 
ключением ее в каждой из плоскостей пеленгации [65]. 

На автодальномер и выходные элементы угломерного устрой¬ 
ства при автосопровождѳнии цели подаются импульсы с выхода 
приемника, -который открывается на время действия сигналов, по¬ 
ступающих на вход РЛС от сопровождаемой цели. Для отпирания 
приемника используются проходящие через СБУП селекторные 
импульсы, вырабатываемые автодальномером, который содержит 
два интегратора [39]. Помимо выходных сигналов приемника, 
на автодальномер и выходные элементы угломерного устройства 
подаются корректирующие сигналы $ дк и $ ук соответственно, выра¬ 
батываемые нерадиотехническими датчиками корректирующих 
сигналов (ДКС), которые представляют -собой гироскопические 
приборы, измерители ускорений и т. д. Они измеряют параметры 
поступательного движения центра масс -самолета и угловых коле¬ 
баний его относительно центра масс. Введение сигналов ДКС в 
автодальномер и угломерное устройство позволяет улучшить их 
точностные характеристики и помехоустойчивость РЛС (см. § 3.4, 
5.3, 5.4, 6.3 и 6.4). Существенным при этом является обеспечение 
развязки угловых перемещений антенны и колебаний самолета 
вокруг центра масс. 

Сигналы и ж , и (рт и г/ фв , характеризующие дальность' Д до цели 
и ее бортовые пеленги ср г и ср в в двух взаимно перпендикулярных 
плоскостях, индицируются на экране ЭЛТ или на «лобовом стек¬ 
ле». Помимо того, индицируются поступающие с ЭВМ или САУ 
сигналы рассогласования, необходимые для ручного или директор- 
ног.о управления самолетом, сигналы датчиков информации о дви¬ 
жении самолета, определяющие высоту его полета и углы крена и 
тангажа, а также сигналы, характеризующие разрешенные даль¬ 
ности пуска ракет и готовность их к пуску [15, 39, 90]. 

В ЭВМ с РЛС подаются сигналы и А , Щр г , и фв и напряжения 

Кп> и ^(ов, которые отображают производную Д от Д по време¬ 
ни и составляющие угловой скорости линии визирования в гори¬ 
зонтальной и вертикальной плоскостях. РЛС в режиме автосопро¬ 
вождения сопрягается также с блоком связи и с системой курсо¬ 
вертикали для получения ют нее сигналов, обеспечивающих стаби¬ 
лизацию антенны. Блок связи передает сигналы целеуказания с 
РЛС в аппаратуру ракет и сигналов с аппаратуры ракет в РЛС и 
ЭВМ, где определяется готовность ракет к пуску. 

Импульсные некогерентные РЛС активного типа, устанавливае¬ 
мые на самонаводящихся ракетах и именуемые активными радио¬ 
локационными головками самонаведения (РГС), напоминают по 
своей структуре РЛС. Принципиальное отличие РГС от РЛС со¬ 
стоит в том, что в РГС отсутствует система визуальной индика¬ 
ции. Вместе с тем выходные сигналы РГС могут поступать на борт 
самолета для поиска и обнаружения целей при использовании ин- 

91 



дикатора РЛС, если нормальное функционирование ее по каким- 
либо причинам нарушено [66]. 

Возможный вариант структурной схемы некогерентной импульс¬ 
ной РГС активного типа представлен на рис. 3.10. Показанные 
здесь устройства, а также сигналы $ дк и $ ук имеют, по-существу, 
то же назначение что и в схеме на рис. 3.9. 



Рис. 3.10 


С самолетной РЛС в РГС подаются сигналы целеуказания 
и Ц д, и ц фв и Ицфг по дальности Д и угловым координатам <р в и ф г , 
напряжение и н для настройки приемника и сигнал 5 уо управления 
антенной. От РГС в РЛС поступают импульсное напряжение Идр, 
вырабатываемое приемником, и напряжения и 0і и 0г 'и и 0в обратных 
связей в цепях целеуказания по Д, ф г и ф в . Под действием сигнала 
5уо осуществляется при необходимости обзор пространства антен¬ 
ной РГС по азимуту и наклону. С помощью Ищ, на экране инди¬ 
катора РЛС индицируются все цели, попадающие в пределы зоны 
обзора антенны РГС. Основное назначение сигналов целеуказания 
Ицд, Иц<рг и и тв состоит в облегчении процесса захвата сигнала 
цели РГС на автосопровождение. За счет сигналов и ц ф г и и цфв ось 
антенны РГС устанавливается в направлении на цель, а под дей¬ 
ствием сигнала представляющего собой периодически следую¬ 
щие видеоимпульсы, (которые являются аналогом импульсов цели 
в РЛС, автодальномер РГС осуществляет стробирование ее при¬ 
емника в соответствии с измеренным в РЛС значением дальности 
до цели. 

В режиме автосопровождения цели РГС формирует в общем 
случае сигналы и А , и А , г/ фг , и фв , и ©в и и &т , которые подаются в 
вычислитель сигналов управления для автопилота ракеты. Помимо 
напряжений и А и и А , поступающих в вычислитель обычно в виде 
напряжений постоянного тока, автодальномер вырабатывает на- • 
пряжение Идд, которое является импульсным. Положение импуль¬ 
сов Идд на оси времени соответствует дальности до цели. Импуль¬ 
сы Мдд используются вычислителем для формирования так назы- 
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ваемых дистанционных команд, т. е. 'команд, появляющихся на за¬ 
ранее установленных дальностях до цели. Под действием дистан¬ 
ционных 'команд изменяются профиль полета ракеты и параметры 
аппаратуры самонаведения. 

На рис. ЗЛ1 изображена структурная схема некогерентной им¬ 
пульсной РГС полуактивного типа, в которой, в отличие от преды¬ 
дущей схемы, отсутствует передатчик, а приемник канала синхро¬ 
низации с его антенной включен в состав полуактивіной РГС вмес¬ 
то синхронизатора и блока управления приемником. 



Рис. 3.11 [66] 


Канал синхронизации предназначен для приема сигналов стан¬ 
ции подсвета цели (СПЦ). Его выходными импульсами синхрони¬ 
зируется автоселектор, на который подается корректирующий сиг¬ 
нал $ ак и сигнал целеуказания и ца . Автоселектор по принципу дей¬ 
ствия аналогичен автодальномеру РЛС. В тех случаях, когда 
СПЦ, самонаводящаяся ракета и цель не находятся на одной пря¬ 
мой, дальность до цели измеряется автоселектором с 'методиче¬ 
ской ошибкой, о чем уже говорилось в предыдущем параграфе. 
Автоселектор запирает головной приемник на время действия им¬ 
пульсов СПЦ и открывает его при приеме импульсов, поступаю¬ 
щих от цели. Сигнал $ уа , показанный на рис. ЗЛО, в схему на рис. 
3.11 обычно не подается. 

В силу значительных методических ошибок измерения дально¬ 
сти Д полуактивной РГС при больших углах упреждения, форми¬ 
рование дистанционных команд в полуактивных системах самона¬ 
ведения с помощью РГС не представляется возможным. 

Пассивная импульсная РГС всегда является некогерентной и 
может быть построена по схеме, представленной на рис. 3.12. Ав¬ 
тоселектор пассивной РГС — это устройство, обеспечивающее се¬ 
лекцию цели (отпирание приемника) по частоте следования Р к по¬ 
ступающих от цели импульсов, их длительности т и и амплитуде 
ІІ И . Предварительно автоселектор настраивается с помощью сигна¬ 
ла целеуказания и ЦЗі на требуемые значения т и и ІІ И . Осталь¬ 
ные обозначения на рис. 3.12 те же, что и на предыдущей схеме. 
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Выходными сигналами пассивной РГС являются .напряжения г/ фГ , 
Щъ, г и и а в, которые характеризуют составляющие угловых ко¬ 
ординат и угловой скорости линии визирования в двух взаимно 
п ер п ен ди ку л я рн ых п л оекостях. 

Рассмотренные выше радиолокационные устройства (РЛУ) в 



Рис. 3.12 [66] 


режиме автосопровождеіния способны определять относительные 
координаты и'их производные по времени лишь одной цели. Такие 
«одноцелевые» устройства являются обязательными для ракет. На 
самонаводящихся объектах иного типа могут устанавливаться 
РЛС, антенны которых всегда работают в режиме обзора. Подоб¬ 
ные РЛС осуществляют так называемое математическое автосо¬ 
провождение нескольких разных целей и называются РЛС с 
автоматическим определением относительных координат и их про¬ 
изводных по времени на проходе или по методу пачек. Чтобы 
РЛС, обеспечивающая математическое автосопровождение не¬ 
скольких целей, имела приемлемые габаритно-массовые характе¬ 
ристики, в ней широко должны применяться цифровые устройства 
обработки сигналов [65]. 

При использовании РЛС с математическим автосопровождени¬ 
ем в качестве СПЦ для полуактивной системы самонаведения ра¬ 
кеты приходится учитывать сравнительно редкое поступление в 
РГС сигналов, необходимых для коррекции траектории ракеты. 
Вследствие этого по мере уменьшения дальности Д до цели усло¬ 
вия полуактивного самонаведения ракеты ухудшаются и в резуль-* 
тате получается недопустимо большой промах, если период обзо¬ 
ра Т обз РЛС по угловым координатам не согласован с полосой 
пропускания ДГ КС контура самонаведения. Чаще всего полное со¬ 
гласование Т обз и АР-кс не реализуется, что приводит к необходи¬ 
мости переходить на активное самонаведение ракеты начиная с 
расстояния нескольких километров до цели. 

2. Полуактивные РГС при непрерывных сигналах подсвета це¬ 
ли. Такие РГС получили применение в системах самонаведения 
ракет на воздушные и подвижные наземные цели. Вариант струк- 
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турной схемы полуактивной РГС при 'непрерывном сигнале под¬ 
света цели представлен на <рис. 3.13 [66]. 

Если в импульсных РГС и РЛС основной является селекция 
цели по дальности, то при непрерывных СПЦ цель лучше всего се¬ 
лектируется по скорости сближения ѵ С б ракеты с нею. Каждому 



значению ѵ с а соответствует вполне определенное доплеровское сме¬ 
щение Гдп несущей частоты принимаемого сигнала. Выделение на¬ 
пряжения с частотой ; ѵ дп производится при взаимодействии двух 
сигналов. Один из них поступает от цели и обрабатывается в го¬ 
ловном приемнике ракеты, а второй идет непосредственно от СПЦ 
в приемник канала синхронизации. 

В автоселекторе имеется система слежения за доплеровской 
частотой и устройство измерения дальности, если сигнал подсвета 
цели является частотномодулированным. Сигнал доплеровской час¬ 
тоты, содержащий информацию об угловом положении цели, с ав¬ 
тоселектора попадает в выходные элементы угломерного устройст¬ 
ва. Это устройство вместе с автоселектором вырабатывает в об¬ 
щем случае сигналы ц д , ид , ц фГ , и^ ъ , и &ѵ и ц 0В , характеризую¬ 
щие дальность до цели, скорость сближения ракеты с нею, а так¬ 
же составляющие углов пеленга и угловой скорости линии визиро¬ 
вания в двух взаимно перпендикулярных плоскостях. 

Роль сигналов коррекции $ ак , 5 ук, сигналов целеуказания ц ца , 
^цфг, ^цфв и сигналов обратных связей и от > и оъ на рис. 3.13 такая 
же, как и на схеме рис. 3.11. Однако автоселектор в рассматри¬ 
ваемой здесь РГС получает сигнал целеуказания по скорости 
сближения! 

Высокочастотный тракт РГС лри непрерывном сигнале подсве¬ 
та цели, содержащий антенну А г головного приемника, антенну А с 
канала синхронизации, головной приемник и приемник напала 
синхронизации, строится в простейшем случае по схеме, показан¬ 
ной на рис. 3.14. 
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Сигнал с антенны А т подается на смеситель См т и далее на 
усилитель ПЧ ( УПЧ Г ), а сигнал с антенны А с — на смеситель См с 
и усилитель ПЧ С канала синхронизации, который называют так¬ 
же опорным 'каналом. Частота общего для обоих приемников гете¬ 
родина Г подстраивается с помощью системы АПЧК , работающей 
по прямому сигналу СПЦ. 



В балансном смесителе БС сигналы и г \ и и с і, вырабатываемые 
УПЧ Г и УПЧ с, перемножаются. Полученное на выходе БС напря¬ 
жение г/бе поступает на фильтр доплеровских частот ФДЧ, кото¬ 
рый выделяет сигнал г/ф ДЧ разностной частоты, содержащийся в 



напряжении г/бо Сиг¬ 
нал г/фдч характеризует 
доплеровский сдвиг ча¬ 
стоты сигнала СПЦ, об¬ 
условленный взаимным 
перемещением цели, ра¬ 
кеты и СПЦ. 

Чтобы иметь пред¬ 
ставление о количест¬ 
венных соотношениях, 
характеризующих про¬ 
цесс преобразования 


сигналов в схеме рис. 
3.14, рассмотрим рис. 3.15, который иллюстрирует процесс наведе¬ 
ния ракеты класса «воздух—воздух» при полете истребителя в 
наивыгоднейшую упрежденную точку встречи. На рис. 3.14 точка¬ 
ми Оиі и Оці обозначены положения самолета и цели в момент 
пуска ракеты, а точки О и 2 , Оц 2 и О р характеризуют истребитель, 
цель и ракету в текущий момент времени после пуска ракеты. Для 
получения более простых и наглядных результатов будем считать, 
что истребитель, цель и ракета перемещаются в одной и той же 
вертикальной плоскости прямолинейно и равномерно со скоростя¬ 
ми ѵ и , ѵ ц и ѵ=ѵ и +ѵ р соответственно. При идеальном самонаведе¬ 
нии ракеты в таких условиях угол ф*, как говорилось в гл. 2, не 


изменяется и вектор скорости ѵ 0 движения ракеты относительно 
цели направлен по линии О р О Ц 2 . Указанное направление ѵ 0 соот¬ 
ветствует, как известно, условию встречи ракеты с целью. При 
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идеальном наведен-иіи ракеты отрезки О и іОщ и О р О ц2 параллельны. 
Раостонніия истребитель — цель, истребитель — ракета и ракета— 
цель для текущего момента времени / обозначены на рис. 3.15 Д и , 
Д р и Д .соответственно. Углами ф* в и ф* в щ характеризуются на¬ 
правления линии 0 И 20 ц 2 относительно векторов ѵ и и ѵ ц , а углы ф* 
<и ф* В ц определяют угловое положение линии визирования раке¬ 
та — цель относительно векторов ѵ и ѵ ц . 

Найдем напряжение г/ф ДЧ на выходе ФДЧ (рис. 3.14), полагая, 
что сигнал подсвета цели описывается соотношением (3.1.5). Сиг¬ 
налы на входах смесителей См с и См г равны соответственно 

и с = Ц с со5 [со (і— т 81 ) + р зіп Й (і— т 31 )1, (3.2.1) 

и г = У ѵ со5 [со (і —т 32 ) + р 5Іп й (і —т 32 )]. (3.2.2) 


Здесь Ѵ г и С/с — огибающая и амплитуда напряжений на вхо¬ 
дах смесителей См г и См с , т 3 і = Др/с и т 3 2='(Ди+Д) Іс. 

Соотношение (3.2.2) предполагает, что головная антенна А ѵ 
осуществляет ионическое сканирование, в силу чего огибающая 
Ѵ г содержит информацию об угловом отклонении цели относи¬ 
тельно равінооигнального направления антенны Л г . 

После гетеродинирования и усиления в УПЧ С и УПЧ Г сигналы 
и с и и г преобразуются в напряжения ПЧ и с і и и т \. Учи¬ 
тывая, что балансный смеситель осуществляет умножение 
входных сигналов, а ФДЧ выделяет напряжение разност¬ 
ной частоты, на основе (3.2.1) и (3.2.2) найдем 
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Здесь і/фд Ч =0,5&бс'*Фдч^сіі/гі — огибающая сигнала на выходе 
ФДЧ; кбс и Афдч — коэффициенты передачи БС и ФДЧ. 

При Ѵ ри = Др—Ѵ — Уи = СОПЗІ, У„ц =— Ди = СОП8І и Урц = — Д — СОП8І 
получается 
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— [ Диз + До + ( У ИЦ + Ррц) Л 
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(3.2.3) 

(3.2.4) 
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ФДЧ 


і/фдч 


сОдл і —2 р зіп соз (П I — Фі) + Фо • (3.2.5) 


В соотношениях (3.2.3) — (3.2.5), полученных с учетом неравенств 
Ури/с<СІ, Уиц/с-СІ и Ор Ц /с<С 1, содп=содпі+®дп 2 +а»дпз — суммарная 
доплеровская частота; 

®дпі = о)При/с, содп 2 =соОиц/с и о) д пз= юУрц/с — доплеровские сдвиги 
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угловой частоты, обусловленные взаимными перемещениями истре¬ 
бителя, цели и ракеты; фо=^-(Д рз — д ш —д 3 )—начальная фаза 

напряжения Иф ДЧ , зависящая от значений Д рз , Д ш и Д 3 дальностей 
Д р , Ди и Д в момент перехода РГС на автосопровождение цели 
(«в момент захвата); т 3 =т 3 2 — т 3 і, фі = 0,5й(т 3 і+т 3 2 ) . Когда цель 
атакуется на строго догонном или встречном курсе, частота (о дп = 

= — (у+Уц) = — Усб, т. е. содп пропорциональна скорости еближе- 
с с 

ния ракеты с целью. Начальная фаза фо является случайной вели¬ 
чиной от одного наведения к другому. В каждом, іконкретном на¬ 
ведении она может принимать какое-либо одно значение в диапа¬ 
зоне 0 ... 2я. 

Из соотношения (3.2.5) видно, что выходной сигнал ФДЧ пред¬ 
ставляет собой ЧМ напряжение с несущей частотой (о дп , которая 
зависит от скорости относительного движения истребителя, ракеты 
и цели. Индекс частотной модуляции р э =2 р 5 іп(йт 3 /2) характери¬ 
зует расстояние между ракетой и целью. Так как огибающая і/ф ДЧ 
пропорциональна [/ г , она при коническом сканировании антен¬ 
ны А г содержит данные об отклонении цели относительно равно- 
сигнального направления РГС. - 

Амплитудно-частотная характеристика ФДЧ должна обеспечи¬ 
вать практическій неискаженное прохождение сигнала в диапазоне 

2 / 

ВОЗМОЖНЫХ ДОПЛерОВЖИХ ЧаСТОТ ОТ / 7 Д птіп = — (ѵ —Уц) ДО / 7 Д пм = 

= — (О + Оц). 

I е 

Обычно нижнюю частоту среза ФДЧ не делают меньше 3 ... 
..,.5 кГц. Этим обеспечивается достаточное ослабление шумов пе¬ 
редатчика СПЦ и гетеродина РГС, а также проникающего сигна¬ 
ла. Последний характеризует часть сигнала станции подсвета це¬ 
ли, попадающую на выход антенны А г по боковым лепесткам ее 
диаграммы направленности [66]. 

3. Импульсные когерентные радиолокационные устройства. 

а) У стр ой ств а при лиз'кой частоте повторения зой- 
дирующих импульсов (НЧПИ). В связи с простотой реали¬ 
зации и независимостью качества функционирования от собствен¬ 
ной» скорости движения самолета или какого-либо иного самона- 
водящего объекта широкую известность получили РЛУ с внешней 
когерентностью при НЧПИ. Возможный вариант структурной схе¬ 
мы, в соответствии с которой строятся такие РЛУ, показан на 
рис. 3.16. Сравнение рис. 3.16 и рис. 3.9 показывает наличие об¬ 
щих элементов в когерентном и некогерентном РЛУ. Поэтому 
здесь рассматривается лишь система селекции движущихся целей 
в режиме обзора и отмечаются особенности автодальномера и уг¬ 
ломерного устройства при работе РЛС в режиме СДЦ [104, 108]. 

Селекция движущихся целей осуществляется системами одно¬ 
кратной и многократной чер ее пери одной компенсации (ЧПК) от¬ 
ражений от земли либо фильтровыми системами. 
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Принципиальная схема аналоговой системы однократной ЧПК 
показана на рис. ЗЛ7. Эта система включает линию задержки ЛЗ 
входных импульсов на время Г и , усилитель У и вычитающее уст¬ 
ройство (ЛУ). Данной системой, на которую подаются видеоим- 



Рис. 3.16 


пульсы ііщ) с выхода приемника, в идеальном случае обеспечива¬ 
ется нулевой сигнал на выходе ВУ при поступлении в РЛС только 
отражений от подстилающей поверхности и формируются им¬ 
пульсные сигналы с переменной амплитудой, если на одной и той 



Рис. 3.17 

же дальности от РЛС имеются движущаяся цель и подстилаю¬ 
щая поверхность. Нормированная амплитудно-частотная характе¬ 
ристика такой системы определяется соотношением [104] 

/С Ч пк(/) = |зіпя/Г и |. 

Отсюда видно, что система ЧПК — это фильтр, не пропускающий 
сигнал на нулевой частоте и гармониках частоты повторения им¬ 
пульсов Ди— 1/?и, т. е. составляющие спектра импульсов, .содер¬ 
жащиеся в сигналах, отраженных от неподвижных относительно 
РЛС объектов. 
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Есл-и на РЛС, установленную на самонаводящемся объекте, по¬ 
ступают сигналы лишь подстилающей поверхности, то выходные 
видеоимпульсы приемника при наличии в нем системы нормиров¬ 
ки также будут практически немодулированными по амплитуде и 
поэтому они компенсируются системой ЧПК. Помимо аналоговых, 
известны цифровые системы ЧПК. Некоторые варианты цифровых 
систем ЧПК рассматриваются в гл. 4. 

Структурная схема фильтровой системы СДЦ с аналоговой 
обработкой сигналов изображена на рис. 3.18,а [104]. Весь диа¬ 
пазон селектируемой дальности Д С ел с помощью селекторных им¬ 
пульсов дальности СИи СЯг, ..., СИ п , вырабатываемых генерато¬ 
ром селекторных импульсов (рис. 3.16) под действием синхроим¬ 
пульсов, делится на /г=2Д С ел/ст С и участков, где т С и — Длитель¬ 
ность селекторного импульса дальности. Выходные видеоимпульсы 
ііі ір приемника поступают на п селекторов дальности С Ди СД2 , ..., 
..., СДп (рис. 3.18,а), на каждый из которых подается и соответ¬ 
ствующий селекторный импульс дальности. 


СИ Г 


#пр 

СИ г 




Рис. 3.18 


Когда отраженные от подвижной цели и подстилающей поверх¬ 
ности сипналы совпадают по времени действия с селекторным им¬ 
пульсом дальности СИи на выходе СДі образуются периодически 
следующие импульсы и САІ с переменной амплитудой. 

Чтобы увеличить составляющую напряжения с частотой бие¬ 
ний, содержащуюся в спектре импульсного сигнала и сд * при нали¬ 
чии движущейся цели в поле зрения РЛС, длительность импуль¬ 
сов Исді повышается расширителем Рі (например, пиковым детек¬ 
тором). С расширителя импульсы поступают на фильтр ФДЧі 
(частоты биений). Амплитудно-частотная характеристика /Сф ДЧ (/) 
такого фильтра показана на рис. 3.18,6, из которого видно, что 
ФДЧ пропускает составляющие напряжения и пр с частотой биений 
0</б<10,5^. Когда нет сигнала подвижной цели в селектируе¬ 
мом участке дальности і, на выходе ФДЧ { образуется лишь не¬ 
значительное по интенсивности остаточное напряжение, обуслов¬ 
ленное влиянием подстилающей поверхности. 

Сигнал, соответствующий огибающей импульсов и пр , с выхода 
ФДЧі поступает на выпрямитель В г -. Взаимодействие напряжения, 
формируемого выпрямителем В*, и селекторных импульсов СИі в 
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схеме «И», которую содержит канал селекции і , приводит к обра¬ 
зованию видеоимпульсов іна выходе сумматора Е (рис. 3.18,а).Эти 
видеоимпульсы, появляющиеся в идеальном случае лишь при на¬ 
личии движущейся цели, воздействуют на индикаторное устройст¬ 
во РЛС. 

Возможность построения фильтровой системы СДЦ с исполь¬ 
зованием цифрового режѳкторного (подавляющего) фильтра рас¬ 
смотрена в гл. 4. 

Фильтровая система СДЦ является 'многоканальной. Опа слож¬ 
нее, чем система однократной ЧПК. Однако большие возможно¬ 
сти по выбору желаемой формы амплитудно-частотных характе¬ 
ристик для ФДЧ делают фильтровую систему более эффективной. 

Автодальномер и выходные элементы угломерного устройства 
на рис. 3.16 отличаются от аналогичных устройств нѳкогерѳнтной 
РЛС только наличием обычно одноканальных фильтровых систем 
СДЦ. Входными сигналами таких систем являются видеоимпульсы 
іл п р, а роль селекторных импульсов дальности играют стробирую¬ 
щие (следящие) импульсы Ст. и автодальномера, совпадающие по 
времени действия при работе РЛС в режиме автосопровождения с 
видеоимпульсами и пр . Фильтровые системы СДЦ в автодальноме¬ 
ре и в угломерном устройстве соединяются с временным различи- 
телем и выходными элементами угломерного устройства соответст¬ 
венно. 

б) Импульсные когерентные РЛУ при высокой 
-и средней частотах повторения импульсов (ВЧПИ 
и СЧПИ). Структурная схема таких РЛУ существенно зависит от 
того, каким образом осуществляется устранение неоднозначности 
намерения дальности до цели. Если зондирующие импульсы полу¬ 
чаются из непрерывного сигнала, модулированного по частоте гар¬ 
моническим напряжением, то упрощенную структурную схему 
РЛС при высокой и средней частотах повторения импульсов мож¬ 
но представить в виде, показанном на рис. 3.19 [80, 81, 108]. При 
этом предполагается, что автосопровождение цели по угловым 
координатам осуществляется благодаря коническому сканирова¬ 
нию диаграммы направленности антенны РЛС. 

При работе РЛС в режиме обзора функционируют приемопере¬ 
дающее устройство и синхронизатор, антенна, устройство управле¬ 
ния антенной по азимуту и наклону, выходные элементы угломер¬ 
ного устройства, измерители скорости сближения ѵ с в и дальности 
Д, устройства формирования сигналов развертки по скорости и 
азимуту, генератор селекторных импульсов скорости, генератор 
селекторных импульсов дальности и индикатор целей в координа¬ 
тах азимут — скорость сближения. 

Структурная схема приемопередающего устройства и синхро¬ 
низатора изображена на рис. 3.20. Когерентный передатчик РЛС 
вырабатывает ЧМ радиоимпульсы с несущей (центральной) часто¬ 
той /и= і^о—(-/тір , где / П р — ПЧ приемника, а / 0 — СВЧ в диапазоне 
работы РЛС. Частотная модуляция (ЧМ) осуществляется гармо¬ 
ническим сигналом ир—ѴрЗіп 2л;/ 7 /, частота Р лежзит в пределах 
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десятков — сотен герц и -называется дальномерной частотой. ЧМ 
обеспечивает однозначное измерение дальности Д. 

Для получения ЧМ радиоимпульсов передатчик іи синхрониза¬ 
тор содержат высоко-стабильный генератор и умножитель, которые 
формируют гармонические сигналы що и Щщ> с частотами /о и / П р 
соответственно, делитель и генератор импульсов, смеситель І, ЧМ, 
импульсный модулятор и усилитель мощности. 



Рис. 3.19 


Делителем и генератором импульсов вырабатывается под дей¬ 
ствием напряжения высокостабильного генератора синусоидальный 
сигнал и Р и видеоимпульсы с заданной частотой следования Р и > 
которая -кратна Р. В смесителе 1 формируется синусоидальное на¬ 
пряжение и п с частотой / н , а на выходе ЧМ образуется сигнал и ті 
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с інесущей частотой і/ н , модулированный по частоте (напряжением 
Пр. Импульсным модулятором непрерывные колебания и нм преоб¬ 
разуются в последовательность радиоимпульсов, отстоящих друг 
от друга во времени на Т и =1/Р и . Полученные таким образом ра¬ 
диоимпульсы, пройдя антенный переключатель, излучаются антен¬ 
ной. 





Рис. 3.20 


За счет взаимного перемещения носителя РЛС, подстилающей 
поверхности и цели начальная фаза каждого последующего при¬ 
нимаемого импульса получает приращение, зависящее от скоро¬ 
стей сближения РЛС с подстилающей поверхностью и целью. Вхо¬ 
дящий в состав приемника смеситель 2, на который воздействуют 
напряжение и принимаемые импульсы, вырабатывает сигнал 
разностной частоты. Кроме сместителя 2, приемник содержит 
УПЧ, импульсные сигналы ікоторого подаются на селекторы даль¬ 
ности СДі, СДг,..., СДп, включенные в состав обнаружителя и 
измерителя ѵ с ъ и Д в режиме обзора (рис. ЗЛ9). Число этих се¬ 
лекторов при равенстве длительностей зондирующих и селектор¬ 
ных импульсов дальности определяется скважностью зондирую¬ 
щих импульсов, которая в РЛС с ВЧПИ и СЧПИ составляет не¬ 
сколько единиц. Как было показано выше, применение селекторов 
дальности не изменяет отношение мощностей полезного сигнала и 
внутренних шумов в каждом 'канале обнаружителя, как и в РЛС 
с непрерывным зондирующим сигналом (НЗС) при условии, что 
средние мощности передатчиков РЛС с ВЧПИ, СЧПИ и НЗС од¬ 
ни и те же. 

Выходные сигналы каждого селектора дальности обрабатыва¬ 
ются одинаково. Поэтому будем рассматривать обработку импуль¬ 
сов, формируемых только одним селектором дальности (СДі). 

Из рис. 3.19 видно, что с СДі связан полосовой фильтр ПФ\. 
Он имеет резонансную частоту, равную ПЧ приемника /п Р , а поло¬ 
са пропускания ПФ\ равна примерно Р и - 

На выходе ГІФ\ образуется непрерывный ЧМ сигнал и П фі. Цент¬ 
ральная частота этого сигнала, обусловленного отражением от 
движущейся цели, равна ПЧ приемника, смещенной на доплеров- 
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•ское приращение частоты р дп- Индекс частотной модуляции на¬ 
пряжения и п фі такой же, как й в передатчике РЛС. Применение 
полосового фильтра связано с тем, что непрерывный сигнал при 
наличии отражений от подстилающей поверхности обрабатывается 
более простыми техническими средствами, чем последовательность 
импульсов. 

После ПФ целесообразно размещать режекторный фильтр 
(РФ), который должен подавлять помеховые сигналы, поступаю¬ 
щие от подстилающей поверхности по основному лепестку диа.- 
граммы направленности антенны (ДНА) РЛС. Наиболее простым 
РФ, не показанный на рис. 3.19, получается при неизменных его 
параметрах в процессе функционирования РЛС. Чтобы можно бы¬ 
ло реализовать РФ, выходной сигнал ПФ\ подают на систему, 
следящую за частотой і/пр+^дпп напряжения и и ф Ь где Ядпп— до¬ 
плеровское смещение частоты (см. рис. 3.5). Дополнительно в сле¬ 
дящую систему вводится напряжение и ѵ , характеризующее ско¬ 
рость сближения самолета с подстилающей поверхностью в на¬ 
правлении максимума основного лепестка ДНА РЛС. Для форми¬ 
рования и ѵ используется вычислитель, на который подаются сиг¬ 
налы е датчиков скорости самолета и углового положения антен¬ 
ны РЛС. Следящая система строится так, чтобы каждая состав¬ 
ляющая спектра 5 П фі(/) напряжения и и фі преобразовывалась в со¬ 
ставляющую с частотой /—/ П р—^дпп. В результате спектр, соответ¬ 
ствующий отражениям от подстилающей поверхности в направле¬ 
нии основного лепестка ДНА, смещается в область частот, близ¬ 
ких к нулю. В такой ситуации РФ способен играть роль ФНЧ. 
После РФ частоты всех спектральных составляющих его выходно¬ 
го напряжения увеличиваются на /пр+^дпл- Для этого использует¬ 
ся смеситель, связанный с РФ и управляемым гетеродином в сис¬ 
теме, следящей за частотой /пр+^дпп. 

С помощью гетеродина Г и смесителя См\ понижается цент¬ 
ральная частота напряжения и и фі, что улучшает селективные свой¬ 
ства обнаружителя. Поскольку в одном и том же стробе дально¬ 
сти может находиться несколько целей, имеющих различные ско¬ 
рости сближения с РЛС, и, кроме того, одна и та же цель может 
изменять свои скорость движения и курс, смеситель соединяется 
с набором полосовых фильтров ФДЧ ь ФДЧ 2 ,..., ФДЧ т , каждый 
из которых имеет полосу пропускания Д/ 7 *. Эта полоса равна ши¬ 
рине спектра сигнала, поступающего от воздушной цели. Разнос 
резонансных частот у соседних фильтров составляет Д/ 7 *. Благо¬ 
даря набору ФДЧ\, ФДЧ 2 ,..., ФДЧ т перекрывается весь возмож¬ 
ный диапазон доплеровских частот, обусловленных движением об¬ 
наружителей целей. В реальных условиях вместо набора т ФДЧ 
можно использовать один фильтр, перестраиваемый по частоте. 

После каждого ФДЧ устанавливаются выпрямитель В* и на¬ 
копитель Н\. С накопителей Н\, Я 2 ... Н т напряжения постоянно¬ 
го тока подаются на пороговые устройства ЯУ Ь ЯУ 2 ,. .., ЯУ т . 
При наличии подвижных целей в зоне действия РЛС одно или 
большее число пороговых устройств передают напряжения на схе- 
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мы «И» (И и И 2у ..., И ш ). Применение этих схем вместе с генера¬ 
тором селекторных импульсов скорости, устройством формирова¬ 
ния сигналов развертки по скорости л сумматором 2 обеспечивает 
наглядную электронную индикацию подвижных целей по шкале 
скорости сближения. При этом развертка электронного луча в 
ЗЛТ индикатора по скорости эквивалентна развертке во времени. 
Работой устройства формирования сигналов развертки скорости 
управляет синхронизатор РЛС. 

Дальности до целей, отраженные сигналы .которых попадают в 
пределы одного и того же строба дальности, определяются много¬ 
канальным измерителем дальности. Каждый 'канал его содержит 
частотный дискриминатор с переходной частотой, равной резонанс¬ 
ной частоте соответствующего ФДЧ. Выделяемый дискриминато¬ 
ром сигнал дальномерной частоты Р, фаза которого зависит от 
дальности до цели, подается иа канальный фазовый детектор 
і(ФД), связанный также с генератором гармонического напряже¬ 
ния той же частоты Р в передатчике. С помощью ФДі (і= 1, 2, 

,.., т) формируется напряжение, которое характеризует даль¬ 
ность до цели, отселектированной по скорости с помощью ФДЧі . 

Обзор пространства по угловым координатам и индикация ази¬ 
мутов щелей осуществляются в РЛС с ВЧПИ и СЧПИ так же, как 
и импульсными РЛС иного типа. 

Режим автосопровождения цели по скорости сближения обе¬ 
спечивается автоматическим измерителем скорости сближения, ко¬ 
торый содержит автоматический обнаружитель (автомат захва¬ 
та) и автоматическую систему слежения за доплеровской часто¬ 
той сигнала, поступающего от цели, на которую осуществляется 
самонаведение носителя РЛС. Чтобы сработал автомат захвата, 
в автоматическом измерителе скорости сближения должно быть 
предусмотрено устройство поиска по частоте. Диапазон поиска 
может быть установлен вручную или определен заранее. После 
срабатывания автомата захвата, начинает работать следящая 
система по частоте, реализуемая в импульсных РЛС с ВЧПИ и 
СЧПИ так же, как и в РЛУ с непрерывными СПЦ. 

Частотный дискриминатор (ЧД) в следящей системе позволя¬ 
ет выделить гармоническое напряжение дальномерной частоты 
и? д. Фаза напряжения зависит от дальности Д до цели, со¬ 
провождаемой по скорости сближения. В силу этого автоматиче¬ 
ский измеритель дальности, например, фазового типа при исполь¬ 
зовании напряжения іір я опорного сигнала и?, поступающего с 
передатчика РЛС, автоматически вырабатывает напряжение и д , 
характеризующее дальность. 

Чтобы повысить чувствительность РЛС в режиме автосопрово¬ 
ждения, целесообразно использовать ЧМ напряжение гетеродина 
для образования сигнала ПЧ. 

При коническом сканировании ДНА РЛС напряжение, посту¬ 
пающее на автоматический измеритель скорости сближения, мо¬ 
дулировано по амплитуде сигналом с частотой сканирования. Эта 
модуляция сохраняется и на выходе самого узкополосного филь- 
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тра в следящей системе. В выходных элементах угломерного ус¬ 
тройства с помощью детектора огибающей формируется напря¬ 
жение рассогласования и р , фаза и амплитуда которого характе¬ 
ризуют направление и величину углового отклонения оси антенны 
относительно линии визирования. Благодаря напряжению и р и 
опорному сигналу и оп , формируемому генератором опорного на¬ 
пряжения (на рис. 3.19 не показан), угломерное устройство осу¬ 
ществляет автоматическое сопровождение іцели по угловым коор¬ 
динатам. 

На угломерное устройство и автоматические измерители ско¬ 
рости сближения и дальности могут подаваться корректирующие 
сигналы 5у К , 5 СК и 5 дк нерадиотехничесіких датчиков инфор¬ 
мации. 

Специфическим для рассматриваемой здесь РЛС с ВЧПИ и 
СЧПИ является возможность перехода ее в режим автосопровож¬ 
дения по угловым координатам лишь после того, как начнется ав- 
тосопровождение іпо скорости сближения. 

Анализ структуры когерентных импульсных РЛС с ВЧПИ и 
СЧПИ показывает значительную сложность их схемных решений. 
Для того чтобы такие РЛС получались сравнительно компактны¬ 
ми и имели малую массу, нужно широко использовать цифровые 
устройства обработки сигналов. 

3.3. Оптико-электронные устройства систем 
самонаведения (по зарубежным данным) 

1. Общие сведения. Для оптико-электронных устройств (ОЭУ) 
характерно преобразование электромагнитных волн оптического 
диапазона в электрические сигналы и по мере необходимости — 
электрических сигналов в световые. При этом световые (види¬ 
мые) сигналы используются для канализации энергии и отобра¬ 
жения информации, обеспечивающей визуальное наблюдение кон¬ 
тролируемых координат, их производных по времени и т. д. > 

Как и в радиодиапазоне, различают пассивные; активные и 
полуактивные ОЭУ. Наиболее широко известны пассивные ОЭУ. 
Источниками сигналов для них являются цели, на которые долж¬ 
но осуществляться самонаведение управляемых объектов (УО). 
Основу пассивных ОЭУ составляют тепловые или ТВ устройства, 
которые способны обнаруживать цели и измерять их угловые ко¬ 
ординаты и производные от них по времени. 

Источниками сигналов в активных и полуактивных ОЭУ явля¬ 
ются лазеры. При размещении лазера на самонаводящемся объек¬ 
те образуется активное ОЭУ. Если подсвет цели осуществляется 
лазером, находящимся вне самонаводящегося объекта (например, 
на специальном самолете подсвета цели), то получается полуак¬ 
тивное ОЭУ. Активные и полуактивные ОЭУ, кроме угловых ко¬ 
ординат и их производных по времени, способны измерять рас¬ 
стояния, а также скорости изменения их во времени [56, 57]. 
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ОЭУ (бывают обзорно-следящими и только следящими. Обзор- 
но-следящие ОЭУ схожи по решаемым задачам с РЛС, которые 
функционируют как в режиме обзора, так и в режиме автосопро- 
вождения. Такие ОЭУ, і«іпросматривающие» в режиме обзора за¬ 
данный объем пространства, оказываются целесообразными для 
самонаведения пилотируемых самолетов. Следящими ОЭУ, ко¬ 
торыми снабжаются самонаводящиеся ракеты и беспилотные 
летательные аппараты иного типа, обеспечивается автосопровож¬ 
дение чаще всего одной цели. Для ввода таких ОЭУ в режим ав¬ 
тосопровождения цели используются внешние системы целеука¬ 
зания, которые играют по существу ту же роль, что и в РГС. 

2. Обзорно-следящие пассивные ОЭУ. Как и в радиолокации, 
обзор пространства ОЭУ может быть последовательным, парал¬ 
лельным и последовательно-параллельным. Последовательный 
обзор производится узким электронным лучом передающей ТВ 
трубки, с помощью оптической системы теплового устройства и 
т. п. Для реализации параллельного обзора требуется соответст¬ 
вующее число приемников оптического диапазона волн, осуще¬ 
ствляющих направленный прием. В современных условиях Іболее 
точными и іпоэтому чаще применяемыми являются ОЭУ с после¬ 
довательным обзором пространства [45]. Достаточно общий вид 
структурной схемы таких устройств пассивного типа представлен 
на рис. 3.21 [6]. 



Рис. 3.21 


Функционирование рассматриваемых здесь устройств в режи¬ 
ме обзора осуществляется при использовании оптико-электронной 
системы (ОЭС), устройства обработки электрических сигналов, 
механизма сканирования и устройства формирования напряжений 
разверток. Для отображения информации пригодны индикаторы 
на ЭЛТ. 
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ОЭС обеспечивает прием сигналов в тепловой или видимой 
части оптического диапазона, устранение фоновых помех и 'полу¬ 
чение электрических сигналов, характеризующих наличие и отно¬ 
сительные угловые .координаты целей. 

ОЭС тепловых устройств содержит защитный элемент, преоб¬ 
разующее оптическое устройство, оптический фильтр (ОФ) и при¬ 
емник лучистой энергии (ПЛЭ). В ОЭС ТВ типа роль приемника иг¬ 
рает трубка, например видикон. При установке ОЭС в носовой 
части летательного аппарата (ЛА) защитным элементом являет¬ 
ся обтекатель. 

В качестве преобразующих оптических устройств могут ис¬ 
пользоваться линзовые, зеркальные или зеркально-линзовые объ¬ 
ективы и отклоняющие системы. При этом для ИК лучей целе¬ 
сообразны зеркальные и зер.кально-линзовые преобразователи 
[56]. В связи с простотой изготовления больше всего распростра¬ 
нены сферические зеркала. Однако наличие сферической абер¬ 
рации у таких зерікал ограничивает область их (применения. Зер¬ 
кально-линзовые преобразователи привлекательны большими воз¬ 
можностями коррекции их характеристик. Так, комбинации линз и 
зеркал с положительной и отрицательной аберрациями позволяют 
повысить точность ОЭУ. 

Оптический фильтр повышает селективные свойства ОЭС, так 
как он не пропускает сигналы с частотами, отличающимися от 
частоты полезного сигнала. Используемые типы ПЛЭ существен¬ 
но зависят от рабочего диапазона волн. Для КВ части ИК спект¬ 
ра в качестве ПЛЭ применяются фотоумножители, фотоэлемен¬ 
ты с внешним фотоэффектам и сернисто-таллиевые фотоэлемен¬ 
ты. Прием инфракрасных лучей в ДВ части осуществляется тер¬ 
моэлементами, болометрами и некоторыми видами полупроводни¬ 
ковых элементов. Для среднего участка тепловых лучей наилуч¬ 
шую чувствительность имеют фоторезисторы, изменяющие свое со¬ 
противление под действием теплового излучения. Среди них боль¬ 
ше всего распространены сернисто-свинцовые и сурьмянисто-индие¬ 
вые фоторезисторы. Чтобы повысить чувствительность ПЛЭ, прибе¬ 
гают к их охлаждению с помощью, например, жидкого азота [53, 
56]. 

Электрические сигналы на выходе ОЭС (рис. 3.21) несут ин¬ 
формацию об угловых координатах целей в двух взаимно пер¬ 
пендикулярных плоскостях. В получении такой информации уча¬ 
ствует также механизм сканирования. В тепловых ОЭУ механизм 
сканирования перемещает в плоскостях азимута и наклона преоб¬ 
разующее оптическое устройство (например, зеркальное) и тем 
самым на ПЛЭ поочередно направляет узкий тепловой луч, кото¬ 
рый может сформироваться в различных точках зоны обзора 
ОЭУ. В ТВ ОЭУ механизм сканирования перемещает электрон¬ 
ный луч ТВ трубки. Как в ТВ, так и в тепловых ОЭУ может осу¬ 
ществляться покадровое сканирование. При этом производится 
строчный обзор по азимуту в пределах заданного угла с постепен¬ 
ным перемещением обзорной строки в плоскости наклона. 
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ОЭС связана с устройством обработки электрических сигналов, 
'которое в простейшем случае представляет собой совокупность 
усилителя видеоимпульсов и порогового устройства. Наряду с 
этим устройство обработки может содержать детектор, систему 
АРУ и т. п. 

С выхода устройства обработки сигналы подаются на ЭЛТ, в 
качестве которой может быть использован кинескоп. Индикатор 
работает в системе координат азимут — угол наклона, что обес¬ 
печивается устройством формирования напряжений развертки, 
связанным с механизмом сканирования. 

Перевод ОЭУ в режим автосопровождения реализуется или 
вместе с режимом оібізора или при его отключении. Схема, изо¬ 
браженная на рис. 3.21, предполагает, что при автосопровожде¬ 
нии цели режим обзора сохраняется и что выделение сигнала на 
окружающем ее фоне осуществляется амплитудным методом. 
При таком методе интенсивность сигнала, поступающего от цели, 
должна значительно превышать уровень фона. Вследствие этого 
через пороговое устройство на индикатор и автоселектор сигналы 
фона не проходят. 

В общем случае в поле зрения ОЭУ могут находиться не¬ 
сколько целей. Чтобы обеспечить автосопровождение лишь одной 
из них, используется автоселектор. Помимо того, в режиме авто¬ 
сопровождения подключается угломерное устройство. На его 
вход один раз в течение каждого кадра обзора подается видео¬ 
импульс, образующийся за счет сигнала, который поступает от 
сопровождаемой цели. Выделяется этот видеиміпульс автоселек¬ 
тором, который по принципу действия напоминает радиолокаци¬ 
онный авто,дальномер. 

Для синхронизации автоселектора используются кадровые син¬ 
хроимпульсы. Создавая автоселектор ОЭУ по схеме радиолока¬ 
ционного автодальномера, можно обеспечить слежение за поло- 
жением во времени импульса цели, выбранной для автосопрово¬ 
ждения. Ввод автоселектора в режим слежения осуществляется 
оператором, который добивается совпадения следящего импуль¬ 
са автоселектора с импульсом, поступающим от цели, которую 
необходимо сопровождать по угловым координатам. Контролиру¬ 
ет свои действия оператор по индикатору. 

С автоселектора в устройство обработки электрических сигна¬ 
лов вводится в каждом периоде обзора по наклону стробирую¬ 
щий импульс, который будет отображаться электронно-лучевым 
индикаторам и пропускать на угломерное устройство импульсы 
лишь той цели, которая должна автоматически сопровождаться 
„по угловым координатам. 

Угломерное устройство при невыключенном режиме обзора 
может быть реализовано самыми разнообразными способами. В 
простейших ОЭУ оно является неследящим и строится следую¬ 
щим образом. Каждым видеоимпульсом и ви производится «опро¬ 
кидывание» двух триггеров (на рис. 3.21 не показаны). Один из 
них приводится в исходное состояние очередным строчным син- 
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хроимпульсом, поступающим за импульсом и вп , а другой воз¬ 
вращается в исходное (положение очередным кадровым синхроим¬ 
пульсом. Тогда, если не учитывать время обратного хода строч¬ 
ной и кадровой разверток, длительности импульсов п и тг выра¬ 
батываемые триггерами, будут отображать координаты ІЮ Ц2 и 
ОО цу сопровождаемой іцели О ц (рис. 3.22). При этом прямоуголь¬ 
ник АВСО на рис. 3.22 характеризует проекцию зоны обзора на 

плоскость 0„У„2„ прямоугольной измери¬ 
тельной системы координат. Оси 0 И У И и 
0 И 2 И параллельны нормальной и поперечной 
осям УО (например, самолета), на котором 
установлено ОЗУ. Предполагается, что об¬ 
зор осуществляется слева направо и свер¬ 
ху вниз, а точки 0 Ц2 и О цу являются проек¬ 
циями точки Оц на горизонтальную и верти¬ 
кальную линии АО и СО соответственно. 

Точка О и на рис. 3.22, характеризующая 
след продольной оси УО на плоскость 
ОиУи^и, находится в центре зоны обзора. 

Координаты 2 ц и у ц цели О ц в измерительной системе коорди¬ 
нат ОиУи^и равны 

г ц = Ш с і— Ш цг , 

Ун — ООцу О и О с і . 




0,1 0 ^ 2 , 

Рис. 3.22 
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Отрезки О и Осі и ОсіО имеют неизменные длины и их в угломер¬ 
ном устройстве можно представить напряжениями постоянного 
така и уи и й т соответственно. Если в угломерном устройстве вы¬ 
делить постоянные составляющие импульсных напряжений, выра¬ 
батываемых триггерами, то получим напряжения постоянного тока 
щ и и 2 , характеризующие величины ОО цх и ОО цу . Определяя за¬ 
тем разности «фг =и 2И —Щ и і/фв =и уИ —и 2 , будем иметь напря¬ 
жения Цф Г и і/ фВ , определяющие угловые координаты цели в 
плоскостях азимута и наклона. Эти напряжения можно использо¬ 
вать в качестве сигналов рассогласования для следящих систем 
каналов азимута и наклона. Следящие системы способны выра¬ 
батывать не только сигналы и фг , ц фв , но и напряжения и ® г , 
в> которые отображают составляющие угловой скорости линии 
визирования в двух взаимно перпендикулярных плоскостях. 

Сигнал 5 ук в схеме на рис. 3.21 выполняет те же функции, что- 
и в РЛУ. 

Когда требуется автоматическое сопровождение цели по угло¬ 
вым координатам, а режим оібізора не нужен, механизм сканиро¬ 
вания отключается, в состав угломерного устройства вводятся 
двигатели перемещения ОЭУ по азимуту и наклону, ОЗУ допол¬ 
няется элементами, обеспечивающими его информацией об уг¬ 
ловых координатах цели. Такие изменения в ОЭУ ведут к полу¬ 
чению только следящего устройства. 

3. Следящие пассивные ОЭУ представляют собой угломерные 
устройства, которые строятся по схеме рис. 3.23. Любое следящее 


ПО 



пассивное ОЭУ содержит оптико-электронный пеленгатор (ОЭП), 
усилитель мощности (УМ) и привод. Пеленгатор формирует на¬ 
пряжения рассогласования для двух плоскостей пеленгации, ана¬ 
логичные по своему назначению одноименным напряжениям в ра¬ 
диолокационных следящих угломерных устройствах. Усилитель 



Рис. 3.23 [66] 

мощности усиливает сигналы рассогласования, а приводом пере¬ 
мещается подвижная система пеленгатора в плоскостях азимута 
и наклона. Выходными сигналами следящего ОЭУ могут быть 
напряжения и фг , и фВ , характеризующие пеленги цели в двух 
взаимно перпендикулярных плоскостях, а также напряжения 
г и и^в , которые отображают составляющие угловой скоро¬ 
сти линии визирования в тех же двух взаимно перпендикулярных 
плоскостях. 

ОЭП содержит рассмотренную выше ОЭС, а также усилители- 
преобразователи ее выходного сигнала в сигналы рассогласова¬ 
ния. Кроме того, в состав пеленгатора входит автоматический 
обнаружитель, обеспечивающий перевод ОЭУ в режим автосо¬ 
провождения цели. Чтобы облегчить обнаружение сигналов цели 
и перевод ОЭУ в режим автосопровождения заранее заданной 
цели, используются сигналы целеуказания и цфГ , и цфв и и 0т , и 0в 
обратных связей. Сигналы и цфг и Ц цфв подаются на следя¬ 
щее ОЭУ извне, например, от угломерного канала РЛС. 

Как и РЛУ, следящее ОЭУ может быть связано с датчиками 
корректирующих сигналов $ ук , обеспечивающих повышение точ¬ 
ности и надежности автосопровождения цели. 

Основой построения следящих пассивных ОЭУ является фор¬ 
мирование в их пеленгаторах модулированных электрических сиг¬ 
налов. Один или большее число параметров модулированного сиг¬ 
нала несет информацию об уголовном положении цели относитель¬ 
но оси ОЭС. Принцип модуляции сигналов в приемной установке 
перешел в ОЭУ из техники радиолокации и радионавигации. Ког¬ 
да применение специальных модуляторов нежелательно, прибе¬ 
гают, каік и в радиолокации, к многоканальному приему. Каналь¬ 
ные ПЛЭ теплового ОЭУ размещаются в плоскости изображения 
целей. Поэтому положение каждого канального ПЛЭ соответст¬ 
вует строго определенной угловой координате цели относительнб 
оси ОЭУ. 
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В существующих тепловых пассивных ОЭУ используются чаще 
всего оптико-механические модуляторы. В ОЭУ ТВ типа модули¬ 
рованный электрический сигнал' получается благодаря строчной 
и кадровой разверткам электронного луча. 

В последние годы разработаны специальные фотоэлектронные 
устройства, которые обладают, чувствительностью к угловому 
смещению источника излучения по отношению к оси ОЭУ (дис¬ 
секторы, ТВ трубки без накопления, квадрантные фотоумножите¬ 
ли и т. д.) [45]. 

Все известные следящие пассивные ОЭУ делятся на время- 
импульсные, частотные, фазовые и амплитудные [45]. Вместе с 
тем в реальных условиях в силу несовершенства аппаратуры не¬ 
редко модулируется не один, а большее число параметров элек¬ 
трического сигнала. В результате получаются фазово-амплитуд¬ 
ные, частотно-амплитудные и т. п. следящие ОЭУ. 

Для время-импульсных следящих устройств информация об 
угле рассогласования в каждой плоскости пеленгации заключает¬ 


ся в интервале времени между двумя импульсами или в длитель¬ 
ности импульса. Реализуются такие устройства при использова¬ 
нии ТВ трубок или тепловых пеленгаторов с кадрово-строчной 
разверткой подобно тому, как это делается в устройстве, постро¬ 
енном по схеме рис. 3.21. Известны также время-импульсные сле¬ 
дящие ОЭУ с четырьмя приемниками Пр \... Яр 4 оптических сиг¬ 


налов, образующими симметричный ікрест (рис. 3.24). Осями 

ОиУи и 0 И 2 и, где точка О и характери¬ 



зует след оси ОЭУ на плоскости. 
О иУи^и, представляется измерительная 
система координат. Изображение це¬ 
ли, сфокусированное оптической систе¬ 
мой ОЭУ в виде точки, перемещается 
механизмом сканирования по окруж-. 
ности радиуса г ск с угловой скоростью 
йск. Если направление на цель совпа¬ 
дает с осью ОЭС, то изображение цели 
находится на окружности 1, центр ко¬ 
торой совмещен с точкой О и . При на¬ 
личии угла іфц между линией визирова¬ 
ния и осью ОЭС центр сканирования 


Рис. 3.24 смещается в точку О и і и изображение 


цели перемещается по окружности 2 
с той же угловой скоростью Й С к. Расстояние между точками О и і 
и О и при малых углах «р ц равно ср ц /ф, где /ф — фокусное расстояние 
оптической системы ОЭУ. 


С помощью приемников Пр\ и Ярз формируется сигнал рассо¬ 
гласования для плоскости наклона, а приемники Пр 2 и Я/? 4 исполы 


зуются при реализации следящего угломерного устройства, обеспе¬ 


чивающего автосопровождение цели в плоскости азимута. Посколь¬ 
ку для каждой плоскости пеленгации сигналы рассогласования вы¬ 
рабатываются аналогичным образом, в последующем будем рас- 
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сматривать выходные импульсные сигналы и п Р і и и п р з лишь прием¬ 
ников Пр і и Ярз. 

При ф ц =0 импульсы ц П рі и Ищ>з возникают через время Т ь 
равное половине периода Г вращения точки, отображающей цель. 
В силу этого при подключении к Прі и Ярз триггера с двумя НЧ 
фильтрами можно получить постоянную составляющую импульс¬ 
ного напряжения, равную нулю. Когда фц^О и центр окружности 
сканирования 2 находится в точке О иЬ между импульсами ц п рі и 
&прз будет интервал времени і\, определяемый соотношением 

й ск ^ = 2агссоз(г//г ск ). (3.3.1) 

Это соотношение получается из анализа треугольника ОиіОіОг 
при предположении, что изображающая точка движется против 
часовой стрелки. 

Но при сравнительно малых углах ф ц 

У = Фв /ф» ^*ск = Фск /ф» 

где ф 3 — угол между осью ОЭС и проекцией линии визирования 
на плоскость наклона, а ф С к — угол между той же осью ОЭС и 
осью сканирующего луча при ф в = 0. Поэтому 

, О ск / 1 = 2агссоз(ф в /ф ск ). (3.3.2) 

Время ^ 2 , необходимое для перехода изображающей точки по 
окружности 2 от приемника Ярз до приемника Пр\ равно 

* 2 = (2зт—Й ск *!)/Й С к- (3.3.3) 

Если с помощью ейгналов ц П рі и ц П рз сформировать триггером 

последовательность прямоугольных биполярных импульсов, в 

которой положительные и отрицательные импульсы имеют дли¬ 
тельности і\ и І 2 соответственно, а амплитудные значения их 
одинаковы, то можно выделить среднюю составляющую 

и сѵ = к{і 1 —і 2 ), (3.3.4) 

где к — коэффициент пропорциональности. 

Учитывая соотношения (3.3.1) — (3.3.4), для сравнительно ма¬ 
лых углов ф ц найдем, что 

«СР = —— Фв- (3.3.5) 

Ьй С к фск 

Из (3.3.5) следует возможность получить напряжение рассо¬ 
гласования Ир = Цср, пропорциональное ф в . 

Время-импульсные следящие ОЭУ могут быть созданы не толь¬ 
ко при использовании оптико-механических модуляционных уст¬ 
ройств, число которых значительно [53, 56, 57], но и с помощью 
специально разработанных приборов [45]. 

В частотных следящих устройствах угловое отклонение источ¬ 
ника тепловых или световых лучей относительно оси ОЭС вызы¬ 
вает изменение частоты электрического сигнала, вырабатываемо¬ 
го фотоприемником. Простейшие ОЭУ данного типа содержат для 
каждого канала , автосопровождения «цели по угловым координа- 
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там модулирующий диск, который при отклонении цели в одну 
сторону от оси ОЭС обеспечивает получение видеоимпульсов на 
выходе приемника с одной частотой повторения, а угловое откло-. 
нение цели относительно оси ОЭС в другую сторону приводит к 
образованию видеоимпульсов с другой частотой повторения. Та¬ 
кой -модулирующий диск имеет два концентрических (кольца I и 2 У 
граница между которыми соответствует направлению оси ОЭС 
(рис. 3.25). Кольцо 1 содержит п\ прозрачных и П\ непрозрачных 
полос, а количество прозрачных и непрозрачных полос на кольце 
2 составляет в сумме 2 п 2 . При вращении такого модулирующего 
диска со скоростью со мд оборотов в секунду, частоты повторения 
импульсов при смещении оптического изображения вправо и вле¬ 
во относительно точки О и будут составлять Яісо мд и ягсомд соот¬ 
ветственно. В результате обработки импульсов можно получить 
две градации напряжения рассогласования и р . Следовательно, 
такое следящее устройство имеет релейную пеленгационную ха¬ 
рактеристику, определяющую зависимость и р от углового откло¬ 
нения фг цели относительно оси ОЭС, например, в 'горизонтальной 
плоскости. Чтобы пеленгационная характеристика не 'была релей¬ 
ной, увеличивают число .концентрических колец с разным количе¬ 
ством проводящих полос для модуляции принимаемых сигналов 
от цели, отклоненной в какую-либо одну сторону относительно 
оси ОЭС. Точность определения ср г следящим угломеро;м с такой 
пеленгационной характеристикой зависит от числа дискретных 
уровней Яд в пеленгационной характеристике, т. е. от (количества 
концентрических колец в модуляционном диске. Чем меньше я д , 
тем ниже точность измерений. 




В настоящее время известен ряд частотных следящих ОЭУ, 
пеленгационные характеристики которых отображаются непрерыв¬ 
ными функциями Яр(ф г ) и Яр(ф в ). Для реализации таких уст¬ 
ройств создаются специальные оптико-механические и фотоэлек¬ 
тронные системы [45]. 

В фазовых следящих ОЭУ напряжение рассогласования и р > 
характеризующее угловое отклонение цели относительно оси ОЭС 
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в какой-либо одной іплоскости пеленгации, получается в резуль¬ 
тате сравнения фаз опорного сигнала и сигнала, поступающего от 
пеленгуемой цели. Однако на практике информация об угловом 
положении цели чаще всего содержится не только в фазе прини¬ 
маемого сигнала и пр , но и в его амплитуде. При использовании 
сведений о фазе и амплитуде и пр оптико-электронные следящие 
устройства называют фазово-амплитудными. 

Напряжение рассогласования и р для каждой из (плоскостей 
пеленгации получается в фазовых и фазово-амплитудных ОЭУ с 
помощью как широко распространенных оптико-механических, 
так и специальных фотоэлектронных модуляторов. Возможный 
вариант схемы, обеспечивающей получение и р для теплового 
ОЭУ, иллюстрируется на рис. 3.26. 

Приемник лучистой энергии выполняется в виде круга с ра¬ 
диусом іГ П р, оптической системой лучистый поток, поступающий от 
цели, фокусируется, и в плоскости ПЛЭ образуется (проекция ИЦ 
(изображения цели) этого потока. Сфокусированный тепловой луч 
сканирует так, что ИЦ перемещается по окружности 1. Радиус 
этой окружности несколько превышает г П р, а положение ее цент¬ 
ра Оиі относительно центра О и круга ПЛЭ зависит от угловых 
координат цели. Если направление на цель совпадает с осью 
ОЭС, то точки О и и О и1 находятся в одном и том же месте. В 
силу этого выходной сигнал ПЛЭ равен нулю. Когда фг^О и 
фв=т^0, точка Оиі смещается относительно О и на величину, про¬ 
порциональную ф ц = (ф 2 г +Ф 2 в) 0,5 . В такой ситуации на выходе 
ПЛЭ образуются импульсы напряжения и и неизменной амплиту¬ 
ды. Частота повторения этих импульсов, называемая частотой 
сканирования Й С к, определяется угловой скоростью вращения ИЦ, 
а их длительность уменьшается вместе с увеличением интервала 
ОиОиі. Положение импульсов на оси времени при заданном зако¬ 
не перемещения ИЦ по окружности зависит от угла направления 
на цель в измерительной системе координат 0 И 2 И У И . 

Если с помощью узкополосного фильтра, настроенного на час¬ 
тоту Йск, выделить первую гармонику импульсов и к , то можно 
получить синусоидальное по форме напряжение рассогласования 
и р . Его амплитуда и начальная фаза зависят от угловых коорди¬ 
нат цели. 

Когда угловые смещения цели относительно оси ОЭС настоль¬ 
ко малы, что изображение цели ИЦ на некоторых участках ПЛЭ 
перекрывается с ним лишь частично, возникает дополнительный 
эффект амплитудной модуляции сигналов ПЛЭ и получается не¬ 
четная пеленгационная характеристика. 

Вместо оптико-механического модулирующего устройства мож¬ 
но применять диссектор с круглым отверстием и сканирующим 
по окружности электронным лучом. Как и в оптико-механических 
устройствах, центр окружности сканирования в диссекторе сме¬ 
щается пропорционально углу (ф 2 г +ф 2 в) 0,5 . Более подробная ин¬ 
формация о фазовых и фазово-амплитудных ОЭУ содержится в 
[53, 56, 57]. 


115 



В амплитудных следящих пассивных ОЭУ при угловых откло¬ 
нениях цели относительно оси ОЭС изменяется амплитуда 
электрического сигнала. Для реализации амплитудных ОЭУ при¬ 
годны чувствительные элементы типа фоторезисторов с внутрен¬ 
ним фотоэффектом; устройств, основанных на использовании фо¬ 
тоэффекта на границе кристалла или продольного фототока в 
полупроводниках; іквадрантных фоторезисторов, дифференциаль¬ 
ных устройств и т. п. [45]. 

4. Активные и полуактивные ОЭУ, в которых используются ла¬ 
зеры для подсвета целей, .могут быть обзорно-следящими или 
только следящими. Они по структуре близки ік соответствующим 
РЛУ и отличаются от них главным образом лишь приемными ус¬ 
тройствами. Основой последних являются ОЭС, рассчитываемые 
на использование видимых и ИК лучей. Введение на передающей 
стороне модуляции СПЦ позволяет упростить модулирующее ус¬ 
тройство пеленгатора [56]. Другой отличительный признак ак¬ 
тивных и полуактивных ОЭУ состоит в том, что они позволяют 
измерять дальность и скорость сближения. 

3.4. Комплексирование радиотехнических 
и нерадиотехнических информационных устройств 

в системах самонаведения 

1. Общие сведения. Современная теория оптимального управ¬ 
ления показывает, что качество функционирования любой систе¬ 
мы самонаведения существенно зависит от того, насколько пол¬ 
но и точно информационно-вычислительная подсистема определя¬ 
ет фазовые координаты обобщенного объекта управления (ОУ). 
Кроме того, важны высокие помехоустойчивость и скрытность ра¬ 
боты систем самонаведения. 

Чтобы увеличить количество контролируемых фазовых коор¬ 
динат, на ОУ устанавливают различные іпо принципу действия 
измерители. Так, относительные параметры движения самонаво- 
дящегося самолета ,и цели могут измеряться бортовой РЛС, а 
параметры собственного движения самолета (воздушная ско¬ 
рость, высота, нормальное, 'боковое и тангенциальное ускорения, 
углы наклона осей самолета и т. д.) — автономными нерадиотех¬ 
ническими и радиотехническими измерителями. В настоящее вре¬ 
мя известно большое число типов автономных нерадиотехниче¬ 
ских измерителей. Наиболее широко распространенными среди 
них являются: инерциальные измерители, 'барометрические высо¬ 
томеры, датчики воздушной скорости и измерители углов крена, 
курса, тангажа, атаки и скольжения. К автономным радиотехни¬ 
ческим измерителям относятся радиовысотомеры и доплеровские 
измерители путевой скорости и угла сноса (ДИСС). 

Один из перспективных путей повышения точности измерений 
состоит в объединении соответствующим образом различных по 
принципу действия измерителей в единую измерительную систему, 
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называемую часто комплексным измерителем. Примером комплек¬ 
сного измерителя является совокупность следящего радиолокаци¬ 
онного дальномера- и датчика воздушной скорости самолета или 
измеряющего его продольное ускорение акселерометра. Уменьше¬ 
ние ошибок измерений благодаря комплексированию измерителей 
одних и тех же или взаимосвязанных фазовых координат ОУ объ¬ 
ясняется тем, что возрастание числа измерительных приборов эк¬ 
вивалентно, по-существу, увеличению времени измерения. 

Если в состав комплексного измерителя входят радиолокаци¬ 
онные следящие измерители, то за счет комплексирования мож¬ 
но повысить их помехоустойчивость и скрытность работы систем 
самонаведения в целом. Рассматривая воіпрос о повышении поме¬ 
хоустойчивости, нужно иметь в виду, что амплитудная (дискри¬ 
минационная) характеристика дискриминатора любой радиолока¬ 
ционной следящей системы является нелинейной, а крутизна этой 
характеристики уменьшается с ростом интенсивности помех. Сни¬ 
жение крутизны амплитудной характеристики приводит к 'увели¬ 
чению динамической ошибки слежения, которая при некотором 
уровне помех превосходит ширину апертуры дискриминационной 
характеристики. В таких условиях прекращается нормальное 
функционирование следящей системы или, как говорят, происхо¬ 
дит срыв слежения. За счет ввода информации от нерадиотехни¬ 
ческого датчика о параметре, за которым осуществляется слеже¬ 
ние, динамическая ошибка следящей радиолокационной системы 
может быть существенно уменьшена. В такой ситуации снижение 
крутизны дискриминационной характеристики, приводящее к су¬ 
жению полосы пропускания следящей системы, не повышает ве¬ 
роятность срыва Р С р, поскольку при этом уменьшаются флюктуа- 
ционные (помеховые) ошибки. 

Повышение скрытности работы систем самонаведения при ис¬ 
пользовании комплексных информационных устройств достигает¬ 
ся за счет того, что радиолокационные средства работают на из¬ 
лучение периодически и малое время в пределах каждого перио¬ 
да. Это оказывается возможным, если на борту самонаводящего- 
ся объекта имеются автономные измерители (например, акселе¬ 
рометры) параметров собственного движения ОУ, а также вычи¬ 
слитель. Последний по данным автономных измерителей, коррек¬ 
тируемых периодически с помощью радиолокационного устройст¬ 
ва (РЛУ), формирует сигналы, которые характеризуют относи¬ 
тельные параметры движения УО и цели. Легко понять, что наи¬ 
больший период коррекции автономных измерителей будет при 
неподвижной цели и наименьший — в случае, когда цель является 
маневрирующей. 

Комплексные измерители радиоэлектронных систем самонаве¬ 
дения— это сложные многомерные системы, содержащие в о'бщем 
случае радиотехнические, оптико-электронные и другие типы из¬ 
мерителей с различными принципами действия, устройства сопря¬ 
жения и пересчета измеряемых фазовых координат из одной си¬ 
стемы координат в другую и т. д. 
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Различают два вида комплексных измерителей, которые мо¬ 
гут быть ,как линейными, таю и нелинейными. Для комплексного 
измерителя первого вида, именуемого иногда измерителем с пол¬ 
ной информацией, характерно то, что каждый его измеритель оп¬ 
ределяет один и тот же параметр, а измерители, содержащиеся 
в комплексном измерителе второго вида, называемом также из¬ 
мерителем с неполной информацией, измеряют не один, а раз¬ 
ные, но функционально связанные параметры. Комплексные из¬ 
мерители с полной информацией, а также комплексные измерители 
с неполной информацией могут применяться независимо от того, 
является ли цель подвижной или неподвижной. 

В современных условиях наибольшее внимание уделяется двум 
направлениям в теории синтеза комплексных измерителей. Пер¬ 
вое направление исходит из того, что статистические характери¬ 
стики измеряемого параметра х х неизвестны и требуется найти 
структуру комплексного измерителя, который измеряет х х без 
динамических ошибок, т. е. инвариантен относительно х и и обес¬ 
печивает минимум среднеквадратической случайной ошибки изме¬ 
рений х\ при известных свойствах помеховых воздействий. Второе 
направление предусматривает априорное знание статистических 
характеристик х х и сопутствующих измерению помех. В таких ус¬ 
ловиях решается задача по определению структуры и параметров 
комплексного измерителя, минимизирующего суммарную динами¬ 
ческую и помеховую среднеквадратическую ошибку измерений. 
Полнее всего оба эти теоретические направления развиты приме¬ 
нительно к линейным комплексным измерителям. Такие измерите¬ 
ли и будут рассматриваться в последующем. Основные сведения 
о синтезе нелинейных измерителей можно найти в [47, 100]. 

К сожалению, в литературе отсутствуют удачные, по мнению 
авторов, наименования оптимальных линейных комплексных из¬ 
мерителей, компактно отражающие сущность их функционирова¬ 
ния. В последующем ради краткости изложения комплексные из¬ 
мерители, определяемые первым теоретическим направлением, на¬ 
зываются инвариантными, а комплексные измерители, которые 
получаются на основе второго теоретического направления, будем 
именовать неинвариантными. Комплексные измерители первого 
вида могут быть как инвариантными, так и неинвариантными.' 
Если комплексный измеритель не содержит хотя бы два канала 
измерения одного и того же параметра, который подлежит опти¬ 
мальной оценке и используется для формирования требуемого 
параметра управления, то такой измеритель может быть только 
неинвариантным. Инвариантные комплексные измерители пригод¬ 
ны для параметра любого типа, отличаются наибольшей универ¬ 
сальностью, которая достигается однако за счет снижения точ¬ 
ности измерений, связанного с тем, что не учитывается априорная 
информация о х\. 

2, Оптимальные инвариантные комплексные измерители пер¬ 
ового вида. Задача синтеза инвариантных комплексных измерите- 
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лей первого вида ставится следующим образом. Комплексный из¬ 
меритель имеет М и входов для измерения параметра (фазовой ко¬ 
ординаты) х\. На входе с номером і содержится смесь 

гі = х 1 + І і , (3.4.1) 

где & — шум на входе измерителя і с известными -математическим 
ожиданием и спектральной плотностью (или корреляционной 
функцией), і=1, 2, ..., іѴ и . 

Если предполагается, что Х\ действует на входе радиолокаци¬ 
онного следящего измерителя с номером і, то ^ получаются (как 
результат пересчета помеховой составляющей в выходном напря¬ 
жении дискриминатора на вход следящей системы. Когда фор¬ 
мируется 'безынерционным измерителем, ^ представляет собой 
случайную помеховую ошибку этого измерителя; причем шумы 
іі и ^ (і, / равны 1, 2, ..., іѴ и , іФ'і) считаются независимыми. 

Составляющие г и г 2 , ..., и ...» ?іѵи образуют векторы* 

измерений (или наблюдений) г и шумов ^ и - 

Учитывая (3.4.1), можно записать 

2 = Нх 1 + 1 ]Л , (3.4.2)* 

где Н — вектор, элементы которого равны 1. 

Требуется найти алгоритм линейной фильтрации, обеспечива¬ 
ющей оценку Х\ параметра Х\ без динамической ошибки и с ми¬ 
нимальной дисперсией Ьа х \ случайной ошибки, обусловливае¬ 
мой шумами §і, •••> ^;ѵи. На основании алгоритма фильтрацию 

определяются структура и параметры систе¬ 
мы обработки сигналов 2), 2 2 , •••> ^ІѴИ‘ 

Существо сформулированной задачи ил¬ 
люстрируется схемой, показанной на рис. 

3.27. Решение данной задачи основывается 
на результатах теории многомерной опти¬ 
мальной линейной фильтрации [19, 25, 82]. 

Наиболее простым оно получается в тех слу¬ 
чаях, когда искомая система обработки от¬ 
носится к классу линейных стационарных 
систем, а шумы ^і, ^ 2 , ^іѵи являются ста- Рис. 3.27 

ционарными случайными функциями време¬ 
ни и не коррелированы друг с другом. В таких условиях можно счи¬ 
тать, что каждый сигнал 2 * проходит к единственному выходу Хі 
через фильтр системы обработки с передаточной функцией №*(/?). 
Поэтому 

* "и 

*! = 5М Ѵі ( р ) г, = 2^. ( Р) (Хі + І<). (3.4.3)! 

1 = 1 і=\ 

где р=с1/сН — оператор дифференцирования по времени. 
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Динамическая ошибка определения х\ будет отсутствовать, 

'€СЛИ 

"и 

5^(Р) = 1. (3.4.4) 

і =1 

ТІри выполнении равенства (3.4.4) погрешность фильтрации равна 

л 

Д Х1 = Х1 - Х1 =-^.(р)^ (3.4.5) 

і=і 

Из сказанного следует, что задача синтеза инвариантного ком¬ 
плексного измерителя сводится к нахождению передаточных 
^функций ѴР і (/со) , которые обеспечивают минимальную средне- 

квадратическую ошибку |/^Од^Г= о д*і определения х\ и одновре¬ 
менно удовлетворяют равенству (3.4.4). Чтобы нагляднее пред¬ 
ставить структуру и прийти к наиболее подходящей для практи¬ 
ческих задач методике синтеза такого измерителя при любом 
значении іѴ и , целесообразно ознакомиться предварительно с про¬ 
цедурой синтеза комплексного измерителя при М и =2. Когда 
.Ѵ и = 2, вектор измерений характеризуется компонентами 

= (3.4.6) 

и 

^2 = ^і"Ь?2» (3.4.7) 

па основе равенства (3.4.3) получаем 

Х 1 = [^1 ( Р) + ^2 Ш Х 1 + ^1 (р) + ^2 ( Р) І2- (3.4.8) 

Динамическая ошибка измерения х\ будет отсутствовать, если 

ИМ/>) + ИЗД = 1. (3.4.9) 

♦С учетом (3.4.9) на основе (3.4.8) находим 

х і = х і + ?2 + ( Р) йі — іг) • (3-4.10) 

Из (3.4.10) вытекают показанные на рис. 3.28 и 3.29 динамичес¬ 
кие структурные схемы рассматриваемого измерителя, эквива¬ 
лентные друг другу. Из рис. 3.29 видно, что задача синтеза инва¬ 
риантного относительно х\ комплексного измерителя іпри 7Ѵ И = 2 
сводится теперь к определению передаточной функции ѴР\(р) 
^фильтра, минимизирующего среднеквадратическую ошибку воспро¬ 
изведения входного сигнала—^ 2 при условии, что помимо—кото- 


—*— 1 - 

Рис. 3.28 Рис. 3.29 
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рый не является в общем случае белым шумом, на фильтр воз¬ 
действует помеха (шум) Статистические характеристики слу¬ 
чайных сигналов Е-! и ^2 при этом считают известными. 

Вместо (3.4.10) можно записать х\=Хі + 1 1 + ѴР 2 (р) (1 2 —Ы- 
В такой ситуации определению подлежит передаточная функция* 
№ 2 (р), обеспечивающая, воспроизведение шума — с минималь¬ 
ной среднеквадратической ошибкой. Вопрос о том, отыскивать* 
(р) или ѴР 2 (р), следует решать с учетам характеристик шумов, 
и І 2 - При этом нужно помнить, что наиболее просто оценивает¬ 
ся случайный сигнал, сопровождаемый аддитивным белым шу¬ 
мом. Если ^ і и ^2 не являются белыми шумами, то нет принци¬ 
пиальной разницы, какой из шумов ^ либо ^2 считать оценивае¬ 
мым. 

В настоящее время существует ряд .методов решения (постав¬ 
ленной задачи по оптимизации передаточной функции (р) илк 
1^2 (р)- Одним из самых плодотворных среди них является метод, 
калмановской фильтрации, называемый также методом фильт¬ 
рации в пространстве состояний. Наиболее просто этот метод ре¬ 
ализуется при предположении, что ^ является 'белым шумом с 
нулевым математическим ожиданием и ікорреляционной функцией/ 

Ябі (і> т ) = °> 5 °іі 6 (і— т )> 

где 0 & — односторонняя спектральная плотность шума аі 
6(х)—дельта-функция. Фильтруемый сигнал Хф =—в теории 
калмановской фильтрации считается полученным из белого шума/ 
с помощью формирующего фильтра. На практике Хф доста¬ 
точно часто можно считать НЧ случайным процессом, который 
протекает в соответствии с уравнением 


х ф + кх ф = к 



(3.4.11) 


Здесь к—ІІТ 2 — (коэффициент, обратный по величине постоянной 


времени Т 2 формирующего ФНЧ. 

Математическое ожидание белого шума % Х ф равно нулю, а 

его корреляционная функция К% Х ф (/, т)~ — Оад> б (і —т), где 

2 


бьеф —односторонняя спектральная плотность шума |*ф. 

В терминах теории калмановской фильтрации (3.4.11) пред¬ 
ставляет собой уравнение состояния, которое в данной задаче яв¬ 
ляется скалярным. Уравнение измерений (наблюдений), как это 
следует из рис. 3.29, имеет вид 


у = х ф-Ьіі- 


(3.4.12) 


В соответствии с результатами теории калмановской фильтра¬ 


ции оценка Хф =—% 2 параметра Хф, отыскиваемая на основе урав¬ 
нений (3.4.11) и (3.4.12), определяется уравнением [100] 


Хф к Хф кф {у Хф), 

где коэффициент усиления кф фильтра равен 

кф = 2 Одя/Оіі* 


(3.4.13) - 

(3.4.14) * 
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Дисперсия Иах ошибки оценивания параметра Хф, входящая 
в (3.4.14), вычисляется в результате решения дисперсионного 
уравнения [100]: 

о АХ = -2 к Д Дзс - 4г Я*д*'+4 "& С Чхф . (3.4.15) 

Динамическая структурная схема оптимального фильтра, вы¬ 
текающая из уравнения (3.4.13), изображена на рис. 3.30, а. За¬ 
меняя на рис. 3.30,а инерционным звеном интегратор, охвачен¬ 
ный обратной связью, получим схему, показанную на рис. 3.30,6. 
Из рис. 3.30,6 видно, что при учете аддитивного белого шума оп¬ 
тимальный фильтр, предназначенный для оценивания парамет¬ 
ра Хф, спектральная плотность которого сосредоточена в области 



а) д) 

Рис. 3.30 


низких частот, соответствует инерционному динамическому звену 
с переменным коэффициентом усиления. 

В установившемся режиме Ьд*=0 и, как следует из (3.4.15), 
установившееся значение йлху дисперсии Л д равно 

Дд* у = (КТ + Р + 1), 

Р 

где ,р = 0г*ф/0ц характеризует отношение сигнал-шум. При возра¬ 
стании р величина Г)д*у стремится к 0,56О|*ф/]^р. 

Учитывая формулу для <Оах У , на основе (3.4.14) находим 


кф — к (—1 +1^1 +Р)- (3.4.16) 


Когда кф определяется соотношением (3.4.16), передаточная 
функция динамических звеньев в прямой цепи на рис. 3.30,а 


равна № ПР (р) = _.. тЬ ^ Р . и может быть получена дина- 

^2 Р + 1 

мическая структурная схема, іпредставленная на рис. 3.30,в, где 


(Р) = 


''ОПТ 


т 2 Р + 1 


(3.4.17) 


^ОПТ — 1 1 / V 1 + Р» т 2 — ^г(Ѵ 1-Ьр‘ 


Такую же передаточную функцию имеет стационарный линейный 
фильтр в схемах рис. 3.29 и» 3.30,а,6. 

Коэффициент усиления к оп т и постоянная времени стационар¬ 
ного оптимального фильтра зависят от спектральных плотностей 
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Се Х ф и О Еі . Если при этом О сх ф = сопзі, то с уменьшением 
Оъ і коэффициент передачи & 0 пт увеличивается, а Т 2 уменьшается. 
Такие зависимости тг и к 0пт от Сеі объясняются тем, что сни¬ 
жение интенсивности мешающего сигнала повышает роль априор¬ 
ной информации о фильтруемом параметре Хф =—| 2 * 

Схема, показанная на рис. 3.28, называется схемой компенса¬ 
ции. Такое наименование связано с тем, что в сумматоре, на ко¬ 
торый подаются сигналы Хі +^2 и Хф = —Е#, происходит частичная^ 
компенсация помехи Е- 2 . Одновременно фильтр с передаточной, 
фукцией ѴР\ (р) подавляет ВЧ составляющие шума Ед. 

Учитывая, передаточную функцию (3.4.17), на основе рис. 3.28- 
можно найти 

*і = *° пт , , (*і + Еі) + Тг р + 1копт К + У- (3.4.17,а); 

Полученному соотношению соответствует динамическая, 
структурная схема, представленная на рис. 3.31. В результате 
сравнительно простых преобразований эту схему можно привес¬ 
ти к виду, изображенному на рис. 3.32. Здесь к\ = Ѵ 1-гр—1 —ко¬ 
эффициент передачи прямой цепи регулирования. Чтобы убедить¬ 
ся в эквивалентности схем, показанных на рис. 3.31 и 3.32, доста¬ 
точно определить на основе рис. 3.32 зависимость х\ от Х\, Ед и Е-*^ 




В теории комплексных измерителей схемы, изображенные на 
рис. 3.31 и 3.32, принято называть схемой фильтрации и схемой с 
введением дополнительной информации внутрь кольца слежения 
соответственно. Устройства, которые реализуются по схеме 
рис. 3.32, именуют часто комплексными измерителями с коррек¬ 
цией. При этом сигнал коррекции г 2 , содержащий информацию о< 
том же измеряемом параметре х\> что и сигнал 2 і, называется 
сигналом позиционной коррекции, а комплексный измеритель с 
таким корректирующим сигналом — следящим измерителем с по¬ 
зиционной коррекцией. 

Сигнал позиционной коррекции может вводиться в следящую' 
систему не только так, как показано на рис. 3.32, но и в соответ¬ 
ствии со схемой, изображенной на рис. 3.33. Эта схема содер¬ 
жит согласующий фильтр с передаточной функцией К(р), «при 
К(р)ѴР 2 (р) = 1 обеспечивает инвариантность измерителя относи¬ 
тельно х г и легко сводится к схемам, которые изображены на 
рис. 3.29 и рис. 3.31 при изменении 'передаточных функций вхо- 
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дящих в них динамических звеньев. Так, схема фильтрации для 
рис. 3,33 будет иметь вид, показанный на рис, 3.31, если переда¬ 
точные функции Лопт/тгР+1 ИТ 2 Р+І —&опт/т 2 Р +1 заменить на 
Ѵі(Р)ѴГ 2 (р)№ + ѴГі(р)Щ(р)] иК(р)Щ(р)/[1 + ^ 1 (р)Щ(р)] соот¬ 
ветственно. 





Рис. 3.33 


Несмотря на то что различные схемы линейных инвариантных 
комплексных измерителей обеспечивают идентичность их динами-» 
чеоких свойств, радиолокационные следящие системы целесооб¬ 
разно комплексировать с нерадиотехническими датчиками инфор¬ 
мации по принципу ввода дополнительной информации внутрь 
кольца слежения. Это связано с тем, что при интенсивных поме¬ 
хах подобные следящие системы, которые содержат дискримина¬ 
торы с нелинейными характеристиками, нельзя считать линейны¬ 
ми и в них возможен срыв слежения, если не принимать специ¬ 
альных мер. Ввод корректирующего сигнала от нерадиотехничес¬ 
кого датчика внутрь кольца слежения как раз и является одной из 
таких мер. 

После того как сравнительно детально рассмотрен синтез ком¬ 
плексных измерителей при \Ы И = 2 и показана эквивалентность их 
различных схем, можно перейти к решению задачи о синтезе ин¬ 
вариантных комплексных измерителей с любым числом \Ы И . Мож¬ 
но показать [82], что линейные схемы компенсации, фильтрации 
и с введением дополнительной информации внутрь кольца слеже¬ 
ния обладают одинаковыми динамическими свойствами не толь¬ 
ко при ;УѴ И = 2, но и при іЫ и >2. В таких условиях синтез комплекс¬ 
ного измерителя осуществляют, используя любую из рассмотрен¬ 
ных выше разновидностей схем. При решении прикладных задач 
наиболее плодотворно опираться на схему компенсации. 

Многоканальная инвариантная относительно измеряемого па¬ 
раметра Х\ схема компенсации, полученная при условии, что 
шумы ^і, Е- 2 , ^іѵи-і белые, а шум |^ и является коррелирован¬ 
ным, имеет вид, показанный на рис. 3.34. С помощью вычитающе¬ 
го устройства в цепи і(і= 1, 2, ..., \Ы И —1) образуется разностный 
шумовой сигнал —^ и . Задача фильтра Ф состоит в возможно 
лучшем воспроизведении шума лгфі ——и подавлении шумов 

І 2 > •••, ёдъ-ь Добавление оценки Хфі = —шума Хф\ к г^ 
приводит к частичной компенсации его и получению комплексно¬ 
го измерителя, инвариантного относительно х { если выполняется 
равенство (3.4.4). 
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Чтобы можно было наиболее просто подойти к формулировке 
задачи синтеза, преобразуем схему рис. 3.34 к виду, изображен¬ 
ному на рис. 3.35. Из рис. 3.35 следует, что синтез многомерного 
линейного инвариантного комплексного измерителя сводится к 
определению структуры и параметров фильтра Ф, обеспечиваю- 








*/ 


Л 



Рис. 3.34 


Рис. 3.35 


щего воспроизведение параметра х\ без динамической ошибки и 
фильтрацию шума *фі = —^лги на фоне аддитивных шумов ^ 2 » 
^лги-і с минимальной среднеквадратической ошибкой. При этом 
предполагается, что статистические характеристики шумов 

&ѵи-і известны. В таких условиях целесообразной для синтеза 
фильтра, минимизирующего среднеквадратическую ошибку филь¬ 
трации шума Хфі= —^лги, также является теория калімановокой 
фильтрации. При использовании этой теории будем предполагать, 
что оцениваемый шум Хф\ =—вырабатывается из белого шума 
формирующим фильтром, процессы в котором характеризуются 
дифференциальным уравнением порядка п. Заменой переменных 
Хф\ = Хф 2 , Хф 2 ~Хфз, ..., іф(п— о^Яфп это уравнение представляется 
системой п линейных дифференциальных уравнений 1-го порядка. 
Основные правила такого представления можно найти, например, 
в [19, 82]. В результате получается векторное дифференциальное 
уравнение состояния 

Хф = Рх ф + СЕ*ф. (3.4.18) 

Здесь Хф — л-мерный вектор состояния с компонентами Хфи Хф 2 , 
..., Хф П \ Іхф — белый шум с нулевым математическим ожиданием 
и односторонней спектральной плотностью 0 &ф ; Р — квадрат¬ 
ная матрица размером пХп , элементы которой определяются ко¬ 
эффициентами исходного дифференциального уравнения состоя¬ 
ния; С — я-мерный вектор с элементами, зависящими от коэффи¬ 
циентов того же уравнения состояния. При этом предполагаются 
известными статистические характеристики вектора Хф в момент 
времени і=іо начала фильтрации. Напомним, что составляющая 
Хфі = —выступает в качестве оцениваемого коррелированного 
шума при синтезе инвариантного фильтра. 

Вектор измерений у с элементами уи У 2 , •••, Улги-ь как следу¬ 
ет из рис. 3.35, можно записать в виде 

у = Нх ф + §, 


(3.4.19) 
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где 

1 0 0 ... О 1 

1 О О . . . О /ЛГ 14 

I — .матрица размерам (УѴ И —1) X п, 


1 О О ... О] 

у которой в силу необходимости оценивать лишь составляющую 
*Фі = — ^ 2 ѵиГ элементы первого столбца равны 1, а остальные эле¬ 
менты составляют нули; §— (\Ы И —1)-мерный вектор независимых 
белых шумов, .компоненты которого Е- ь • ••, ^ѵи-і имеют равные 
нулю .математические ожидания и известные корреляционные 
функции. 

Уравнения (3.4.18) и (3.4.19) представляют собой стандарт¬ 
ную форму исходных уравнений состояния и измерений в теории 
калмановской фильтрации. В соответствии с результатами этой 

теории для оценки Хф вектора Хф получается уравнение [100] 

Хф = Р Хф + кф(у—Нх ф ). (3.4.20) 

В этом уравнении матрица 

к ф = 2 й Ах Н т 0 ~ 1 . (3.4.21) 

Эта матрица имеет размер (М и —1)Хл, а ее элементы определя¬ 
ют коэффициенты усиления отдельных каналов оптимального 
фильтра; О д* —матрица дисперсий ошибок фильтрации вектора 
Хф размером пУ^п\ Н т — транспонированная матрица Н; С^ 1 — 

матрица, обратная матрице односторонних спектральных плотно¬ 
стей Се вектора §. Матрица Од* , входящая в уравнение фильт¬ 
рации (3.4.20), определяется матричным нелинейным уравнением 
Риккати {100] 

®Ах = РІЭд* + О Ах Р т —20 Дгс Н т 1 ЬЮдя-І- 

+ — С Оізсф С т . (3.4.22) 

Структурная схема оптимального фильтра, получающаяся на 
основе уравнения (3.4.20) с учетом соотношения (3.4.19), показа¬ 
на на рис. 3.36. Эта схема, как и при Ы и = 2, может быть сведена 
к схеме фильтрации и схеме с введением дополнительной инфор¬ 
мации внутрь кольца слежения. 



Рис. 3.36 
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Примеры, иллюстрирующие методику определения многомер¬ 
ных калмановских фильтров, которые используются в инвариант¬ 
ных комплексных измерителях 1-го вида, можно найти в [19, 28, 
49]. Так фильтровой схемы при ІѴ„=3, установившемся значении 
кф и учете, что | 2 — белые шумы, а образуется из белого 
шума, прошедшего через фильтр нижних частот с коэффициентом 
передачи 1 и постоянной времени Т 2 , передаточные функции 
1^і.2 (р) =кі/Оі і, 2 (Тфр+ 1) и Ц7 3 (р) = 1—^(р)—Г 2 (р), где Г ф = 

= Т 2 (1+2рО-°’ 5 , к\= (1—Т ф /Т 2 )/2 О гг 1 , рі = 0і хф /0 1и Сцл- 
1—1 1=1 & 

односторонние спектральные плотности шумов Е- 2 . 

Установившееся значение Ваху дисперсии І)д* для ошибки 

оценивания параметра Хф \=—получается равным 


О 


Аху 


0,5 а 




2 


т 


2 



Рі 



(3.4.22,а) 


Если возникает задача по определению Вл Х у для любого зна¬ 
чения і/Ѵи, то, каік показывает анализ уравнения (3.4.22), при 
формировании лгфі на основании уравнения 7Ѵ4і+*Фі = І*Ф можно 
воспользоваться формулой (3.4.22,а) при замене в ней верхних 
индексов суммирования на ІѴ И —1. Из этой формулы с учетом 
только что сказанного следует снижение среднеквадратической 
ошибки оценивания (фильтрации) с ростом ,ІѴ И . Когда измерения 
равноточные, т. е. когда 0|і = 0| 2 = ••• = 0 ^(лг и - 1 ) и отношения 

рі = Р 2 = ... = рлги— і большие, величина Оа ху изменяется прибли¬ 
зительно обратно пропорционально корню квадратному из А^ и —1. 

В ряде практических задач шумы ^ 2 , ..., і , образую¬ 
щие вектор шумов § в соотношении (3.4.19), нельзя считать бе¬ 
лыми. Для синтеза фильтра Ф (рис. 3.35) при небелых шумах 
|і, ^ 2 » —, і делают предположение о получении их из белых 

шумов с помощью формирующих фильтров. Достаточно часто 
фильтр, формирующий |г(і=1, 2, ..., УѴ И — 1), характеризуется 
уравнением 

= + (3.4.23) 


в котором \А{\ —величина, обратно пропорциональная постоян¬ 
ной времени формирующего фильтра, а ^бг — белый шум с нуле¬ 
вым математическим ожиданием и односторонней спектральной 
плотностью Обг- При наличии УѴи —1 независимых источников бе¬ 
лых шумов |бь ^ 62 , ^6(іѵ и — 1 ) можно записать векторное урав¬ 

нение формирующего фильтра 


(3.4.24) 
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І = А1 + І б . 



Здесь А — диагональная матрица размером (Ы и —1 )Х(ІѴ И —1)- 
— вектор белых шумов с элементами ^бь ^ 62 , •••, ?биѵ н -п- 
Теперь, когда уравнение состояния и уравнение измерений 
имеют вид (3.4.18) и (3.4.19), а вектор § определяется уравнени¬ 
ем (3.4.24), задача синтеза инвариантного комплексного измери¬ 
теля сводится к обеспечению равенства (3.4.4) и нахождению век¬ 
торного дифференциального уравнения для фильтра, минимизиру¬ 
ющего среднеквадратическую ошибку оценивания шума л^. Ре¬ 
шение этой задачи основывается на преобразовании ее к задаче 
. калмановской фильтрации в стандартной форме, когда вектор из¬ 
мерений содержит лишь белый шум. Такое преобразование, осу¬ 
ществляемое введением нового вектора измерений у н =у—Ау, 
имеется, например, в [44, 100]. Получаемое при этом уравнение 
многомерного оптимального фильтра для оценки Хфі содержит 

•производную по времени у. Чтобы не дифференцировать у, вво¬ 
дят промежуточный вектор состояния х п , который связан с х^> 
формулой [44] 

х Ф = х п + кф у. (3.4.25) 

В прикладных задачах создания ЛѴмерного комплексного ин¬ 
вариантного измерителя могут оказаться' непосредственно изме¬ 
ряемыми не процессы 2 і = Хі + %і(і=\ 9 2, ..., Ы и ) т а процессы 
2і = Фі(р) (хі+%і). При этом передаточные функции Фі(р) счита¬ 
ются известными. В таких условиях синтез инвариантного опти¬ 
мального фильтра может осуществляться в соответствии с выше¬ 
изложенной методикой, если под Хі на рис. 3.34 принимать 
сигнал Фи все передаточные функции Ф г *(р) рас¬ 
сматривать совместно с передаточными функциями фильтра Ф 
для каждого входного воздействия Х\ + %і. 

При поступлении сигналов 2і = Фі(р) (х { + Е- г -) на вход Л/и-мер- 
ного комплексного измерителя условие его инвариантности сво¬ 
дится к выполнению равенства 

V Ф,(р)1Р,(р)=1. 

1=1 

где Ѵ?і(р) — передаточные функции, имеющие тот же смысл, что 
и в соотношении (3.4.4). 

3. Оптимальные неинвариантные комплексные измерители 
первого вида. Оптимальный неинвариантный линейный комплекс¬ 
ный измеритель 1-го вида, минимизирующий суммарную динами¬ 
ческую и помеховую среднеквадратическую ошибку при наличии 
априорных знаний о статистических характеристиках измеряемо¬ 
го параметра хи целесообразно определять на основе теории кал¬ 
мановской фильтрации. Эта теория исходит из того, что параметр 
Х\ вырабатывается формирующим фильтром из белого шума с из¬ 
вестной корреляционной функцией. Если процессы, которые про- 
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текают в формирующем фильтре, отображаются линейным диф¬ 
ференциальным уравнением порядка п , то вводится записывае¬ 
мое в форме Коши векторно-матричное дифференциальное урав¬ 
нение состояния 

х = Р х + С | ж . (3.4.26) 

Здесь Р и С—(Квадратные матрицы размера пУіп с элементами, 
определяемыми коэффициентами исходного дифференциального 
уравнения, которым моделируется формирующий фильтр; — 
вектор белых шумов, участвующих в образовании вектора х с 
элементами Х\ 9 х 2 , ..., х п . Элемент Х\ вектора х считается измеря¬ 
емым параметром, а элементы х 2 , Хз, ..., х п связаны с Х\ равенст¬ 
вами Х 2 =хи *з=* 2 ,..., Хп—Хп- 1 . Вектор является п-мерным с 
элементами % х{ =0, | Х 2 = 0, ..., |х ( п-і)=0 и \ хп ф 0, где \ хп — белый 
шум с. известной корреляционной функцией на входе формирую¬ 
щего фильтра. Для нахождения матриц Р и С по исходному диф¬ 
ференциальному уравнению формирующего фильтра можно вос¬ 
пользоваться рекомендациями, содержащимися, например, в [19, 
82 ]. 

Уравнение измерений для комплексных измерителей первого 
вида записывается в форме 

2 = Нх + | и , (3.4.27) 

где матрица Н имеет тот же смысл, что и в уравнении (3.4.19), 
но число измерителей теперь не Л^ и —1, а Ы и . Вектор | и в (3.4.27) 
с независимыми элементами |ь І 2 » ..., ^іѵ и характеризует шумы, 

которые сопровождают измеряемый параметр х\. При этом в 
большом количестве прикладных задач можно считать, что состав¬ 
ляющие вектора отображают белые шумы. 

В теории калмановской фильтрации предполагается, что для 
белых шумов и корреляционные матрицы 

Кб* (*.*) = -^-С 5 * 6 (<—■т)и Ніи (І, Г) =-^-Оі и 8(і —т), 

где 0| Х и С & —матрицы односторонних спектральных плот¬ 
ностей шумов и соответственно, известны. Кроме того, счи¬ 
таются известными вектор математического ожидания и матрица 
дисперсий вектора х в начальный момент времени і=і о. Уравне¬ 
ния (3.4.26) и (3.4.27) представляют собой стандартную форму 
исходных уравнений состояния и измерений в теории калманов¬ 
ской фильтрации. 

Задача синтеза состоит в определении структуры и параметров 
фильтра, минимизирующего среднеквадратическую ошибку оце¬ 
нивания процесса х\. В отличие от инвариантного фильтра выход¬ 
ной сигнал калмановского фильтра содержит составляющие и 
динамической и помеховой ошибок. Другая особенность калма¬ 
новского фильтра заключается в том, что он в силу взаимосвя¬ 
занности всех элементов вектора х производит оценивание не 
только процесса х\, но и процессов х 2 , х 3 , ..., х п . 

5—119 
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Уравнение непрерывного калмановского фильтра, называемое 
также алгоритмом фильтрации, имеет вид 

х = Рх + кф( 2 —Нх). (3.4.28) 

Здесь матричный коэффициент усиления фильтра определяется 

по (3.4.21) при замене С^ 1 на С^ 1 , а матрица дисперсий Од* 
ошибок фильтрации процесса х — уравнением (3.4.22) -при замене 
в нем скалярной величины на матрицу С?* : . 

Если шумы, отображающие вектор в (3.4.27) не белые, то 
структура и .'параметры оптимального фильтра для обработки х 
определяются по методике, которая была описана применитель¬ 
но к задаче о нахождении вектора Хф устройством, входящим в 
состав инвариантного .комплексного измерителя. 

В заключение следует еще раз сказать о том, что оптималь¬ 
ный неинвариантный комплексный измеритель может быть най¬ 
ден только при заранее известных статистических характеристи¬ 
ках измеряемых параметров. 

Сравнение многомерных неинвариантного и инвариантного 
комплексных измерителей показывает, что в общем случае ошиб¬ 
ки оценивания х\ такими измерителями различны. Суммарная 
среднеквадратическая ошибка неинвариантного измерителя мень¬ 
ше среднеквадратической флюктуационной ошибки инвариантно-' 
го измерителя. По мере уменьшения априорных знаний о конт¬ 
ролируемом процессе происходит Сближение структуры и пара¬ 
метров .многомерных неинвариантного и инвариантного измери¬ 
телей. При фиксированной спектральной плотности 0$* точно¬ 
стные характеристики инвариантного измерителя ухудшаются по 
сравнению с аналогичными характеристиками неинвариантного 
измерителя вместе с ростом интенсивности шумов измерений. 

Решая конкретную задачу по созданию комплексного измери¬ 
теля, необходимо выбирать неинвариантный УѴ и -мерный измери¬ 
тель лишь іпри условии, что он имеет заметные преимущества пе¬ 
ред инвариантным измерителем при всех возможных отклонениях 
статистических характеристик измеряемого параметра х\ от рас¬ 
четных значений. 

4. Оптимальные комплексные измерители второго вида. Такие 
измерители приходится создавать при одновременных измерениях 
координат и их производных по времени, характеризующих как 
собственное движение управляемого объекта, так и его переме¬ 
щение относительно цели, на которую он наводится. В последую¬ 
щем будем полагать все измеряемые параметры различными и 
поэтому решается задача по нахождению лишь оптимального не- 
инвариантного измерителя. 

Для синтеза неинвариантных линейных комплексных измери¬ 
телей 2-го вида целесообразной следует считать теорию калманов- 
ской фильтрации. При этом какие-либо специфические преобра¬ 
зования измеряемых параметров не требуются. Существенным 
здесь является знание векторно-матричного дифференциального 
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уравнения состояния, векторного уравнения измерений (наблю¬ 
дений) и статистических характеристик действующих помех. 

Чтобы прои л л юстрировать принципы использования теории калмановокой 
фильтрации ідля синтеза комплексного измерителя второго вида, рассмотрим 
пример. Будем считать, что необходимо оценивать с минимальной среднеквад¬ 
ратической ошибкой угловую скорость (Ов линии ракета—цель в вертикальной 
плоскости, если эту скорость с ошибкой измеряет ракетное радиолокационное 
угломерное устройство, и на борту ракеты имеется, помимо того, акселеро¬ 
метр, измеряющий ее нормальное ускорение / н . 

В гл. 1 было показано, что закон изменения со в во времени приближенно 
характеризуется линеаризованным кинематическим уравнением (1.3.29), кото¬ 
рое можно записать в виде 

2Д 1 . 1 . 

0>в + д С0 В = д /нц д /ц» (3.4.29) 

При измерениях Д и Д с малыми ошибками переменные коэффициенты 

2 ДІД и 1/Д можно считать известными точно. 

Полагая со в , /нц и / н фазовыми координатами, вводя обозначения со в =*і, 
/нц = * 2 , /н = * 3 'и считая, что ^/нц/^=0 и (// н /^=і0, на основе (3.4.29) получаем 
векторное уравнение состояния: 

х = Р х. (3.4.30) 


Здесь х — трехмерный вектор с элементами Хі, х 2 и * 3 ; 


Р = 




2 Д/Д 1/Д 

о о 

о о 



— матрица размером 3x3. 


Далее будем считать, что измеряемые фазовые координаты со в =*і и / н =хз со¬ 
провождаются независимыми белыми шумами 5 в и ^ н . Поэтому для вектора 

измерений 2 , содержащего компоненты г\ и г 2 , получим уравнение (3.4.27), в 
котором 


Н = 


1 о о - 

0 0 1 



В соответствии с результатами теории калмановокой фильтрации оценка 
вектора х характеризуется уравнением фильтра в виде і(3.4.28). В этом урав¬ 
нении матричный коэффициент усиления кф определяется соотношением (3.4.21), 

_і -і г 0 

где 0^ заменяется матрицей 0^ и , обратной матрице С^ и = 


і<о 

О 


0 1 


{6Л.2 1 ) 

°1 

спе- 

іУ 


ктральных плотностей вектора ^ и , а и 01^ — односторонние спектральные 
плотности шумов Іфв и |ін соответственно. Вычисление матрицы Од*, характе¬ 
ризующей дисперсии и взаимные дисперсии ошибок оценивания вектора х, нуж¬ 
но осуществлять на основе уравнения (3.4.22) при учете, что в уравнении состоя¬ 
ния (3.4.30) шумы отсутствуют. 

Чтобы найти конкретный вид уравнения (3.4.28) для рассматриваемого здесь 
примера, найдем прежде всего матрицу кф. Так как 


.-1 


1 


%) °Ъі I. 


О 


І7 

о о 


о 

1(0 


1 ■”**- 


^Д\1 

^Дя12 

^ДяІЗ 

^ДЯ21 

^ДЯ2 

^Дя23 

» ^АзсЗІ 

^Дя32 

^АхЗ - 


где й ь Х і (і— 1, 2, 3,)—дисперсия ошибки оценивания компонента х входя¬ 
щего в состав вектора х, іа О Ахік (і=1, 2, 3, к — 1, 2, 3, кфі) —взаимная дис- 

5* 
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Персия оценив а пня 'компонентов Хі и хь того же -вектора х, при известной мат¬ 
рице Н, получим 

2 °Ах1 °іі П Ахіз °1и кфи кфі2 

к Ф = О, о : °АХ21 °1і °АХ23 = *Фзі Ьфы • (3.4.31) 

_ ^Лхзі ^АхЗ _ _^І>31 *Фз2. 

Здесь *ф П = 2 Дд х1 / 0| м , кф п = 2 °ь ж13 / *Фгі = 20 ах 2 іі °6и» 

йф 22 = 20 Дх23 / 0| 7 -, *Фзі = 2°д. т 31 /*Фз2 = 2 і) д. ѵ3 /С| 7 . 

Используя (3.4.28) совместно с (3.4.31), находим следующую систему урав- 
нений в операторной форме: 

(7/? + 1) — &Х2 -^2 — &ХЗ Х 3 + &21 г 1 + ^22 2 2 » 

Р х 2 = кф21 4~ ^Ф22 ^2 — ^ф21 Х 1 — ^ф22 Х 3 > (3.4.32) 

рх 3 = кф 3 і 2 Х + ^ф 32 2 2 — ^фзі Х г — кф 32 Х 3 , 

где 

_ Д и _ 1 и 1 + Д ^Фі2 

Г = 2Д + * ф11 Д’ * ж2_ 2Д+6 фи Д’ хз ~2Д + к ф11 Д' 

^фц Д ,_ ^Фі2 Д 

21 - 2Д + 6 фі1 Д’ 22 ~ 2Д + к фп Д • 



Рис. 3.37 
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Динамическая структурная схема трехмерного оптимального фильтра, соот¬ 
ветствующая системе уравнений (3.4.32), представлена на рис. 3.37. Здесь сле¬ 
дует отметить, что она лишь одна из ряда возможных видов динамических 
структурных схем, удовлетворяющих уравнениям (3.4.32). 

Из рис. 3.37 видно, что <в рассматриваемом примере получился комплекс¬ 
ный измеритель с взаимной коррекцией. Сущность такой коррекции сводится 
к тому, что в определении оценки Хі параметра Хі участвуют все или часть 
измеренных (оцененных) компонент вектора х. Так, в схеме на рис. 3.37 изме¬ 
ренное значение со в угловой скорости со в зависит как от входных сигналов г», 
г 2 , так и от оценок / нц и / н ускорений / Н ц и / н . На оценку / нц оказывают влия¬ 
ние со в и /н, а /н зависит от со в . Необходимость комплексного измерителя с 
взаимной коррекцией обусловлена в рассматриваемом примере наличием связи 
между со в , /н и /нц, определяемой уравнением (3.4.29). В общем случае прин¬ 
цип взаимной коррекции вытекает из в ектор но-м а трич ног о дифференциального 
уравнения состояния. 

ГЛАВА ЧЕТВЕРТАЯ 

Обнаружение целей радиоэлектронными 
устройствами систем самонаведения 


4.1. Особенности работы радиоэлектронных 
обнаружителей целей в полуавтоматических 
и автоматических системах самонаведения 

В системах самонаведения самолетов и ракет обнаружение пред¬ 
шествует автоматическому сопровождению одной или несколь¬ 
ких целей РЛС или теплопеленгатором (ТП) самолета, а также 
радиолокационными, тепловыми и т. д. головками самонаведения 
(ГСН) управляемых ракет. 

Процесс обнаружения целей в аппаратуре самолета делится 
на два этапа, каждый из которых характеризуется определенны¬ 
ми задачами и особенностями технической реализации элементов 
обнаружителя. Задача первого этапа состоит в обнаружении це¬ 
лей, их разрешении и грубой оценке координат (углов пеленга в 
горизонтальной и вертикальной плоскостях, дальности до цели и 
(или) скорости сближения). По этим данным выбирается одна 
цель, которую необходимо атаковать, либо осуществляется целе- 
распределение, если возможен практически одновременный пуск 
управляемых ракет по нескольким целям [94]. 

Задачи выбора цели и целераспределения решаются на основе 
оценок расстояний до целей, курсовых углов, величин скоростей 
сближения с целями и т. д. Необходимо отметить исключительную 
сложность формализации таких задач, а следовательно, большие 
трудности при разработке автоматических устройств для их реше¬ 
ния. Поэтому часто выбор цели проводит оператор или летчик, 
для чего аппаратура обнаружителя, работающего на первом эта¬ 
пе, должна обеспечить визуальное наблюдение отметок целей, рас¬ 
положенных в зоне действия РЛС или ТП. Поскольку в процессе 

Ш 

\ 


обнаружения и целераспределенця участвует человек* такой обна¬ 
ружитель называется полуавтоматическим. 

Задачей второго этапа обнаружения является захват цели, 
т. е. перевод РЛС либо ТП в режим автоматического сопровож¬ 
дения одной цели или автозахват траекторий, если РЛС осущест¬ 
вляет автоматическое измерение координат нескольких целей при 
работе в режиме обзора. После того как цели выбраны, их захват 
осуществляется автоматическими обнаружителями по превыше¬ 
нию сигналами целей заданных пороговых уровней. 

В ГСН управляемых ракет выбор целей, на сигналы которых 
должны реагировать обнаружители, производится с помощью 
системы целеуказания по углам, дальности или скорости сближе¬ 
ния. Данные об этих параметрах поступают в систему целеука¬ 
зания от РЛС, работающей в режиме автосопровождения цели 
или автозахвата траекторий. Если цель сопровождается теплопе- 
ленгатором, то целеуказание вводится только по угловым коор¬ 
динатам. Режим целеуказания для ГСН является первым этапом 
обнаружения цели. На втором этапе происходит захват цели на 
автосопровождение. 

Обнаружители радиотехнических и оптико-электронных уст¬ 
ройств, которые входят в состав самолетной и ракетной аппара¬ 
туры, имеют много общего. Это позволяет уяснить принцип по¬ 
строения таких обнаружителей в полуавтоматическом и автома¬ 
тическом режимах на примере их применения в РЛС и РГС. 

При полуавтоматическом обнаружении одновременно грубо 
измеряются координаты цели, например, по положению ее отмет¬ 
ки на экране индикатора. Поэтому подобные полуавтоматические 
обнаружители относят к группе многоальтернативных обнаружи¬ 
телей. Иногда их именуют обнаружителями-измерителями [62, 
108]. Особенности работы таких устройств в режиме обнаруже¬ 
ния характеризуются многоканальностью структуры и многоре- 
жимностью работы, а в режиме измерения — обеспечиваемой 
точностью. Многоканальность обусловлена тем, что неизвестно 
заранее положение обнаруживаемой цели в пространстве и отсут¬ 
ствуют данные о ее скорости, размерах, отражающей способности 
и т. д. Многорежимность связана с разнообразными условиями об¬ 
наружения («свободное пространство», наличие отражений от зем¬ 
ли, воздействие организованных пассивных и активных помех 
и т. д.). Требования к точности измерения определяются условия¬ 
ми перехода ко второму этапу обнаружения — захвату цели. 

Обнаруживаемая цель занимает некоторый объем в простран¬ 
стве физических параметров, представляющих собой углы, даль¬ 
ности, скорости сближения. Этим параметрам соответствуют оп¬ 
ределенные характеристики принимаемых сигналов (направления 
прихода радиоволн, время запаздывания сигналов, доплеровские 
сдвиги частоты), которые анализируются при обнаружении цели. 
Минимальные размеры каждого дискретного объема, сигнал от 
которого может быть выделен и проанализирован в РЛС, зави¬ 
сят от ее разрешающей способности бср г , бср в , бД, 6ѵ соответствен- 
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но по угловым координатам в горизонтальной и вертикальной 
плоскостях, дальности и скорости сближения, а число таких дис¬ 
кретов /2 0 б выражается формулой [15] 


Н-об — П-фр Н-фв П-д Пуу (4.1.1) 

где 

И-фг == Фр/^Фг» ^фВ == Фв/^Фв> 

== Дт ах/^ Д> == ^сб тах/^ 

а Ф г , Ф в , Дтах И У с 5 тах 

— угловые размеры зоны обнаружения цели в горизонтальной и 
вертикальной плоскостях, максимальная дальность обнаружения 
и максимально возможное значение скорости сближения соответ¬ 
ственно, которые однозначно определяются в обнаружителе-изме¬ 
рителе. 

Величины сомножителей, входящих в правую часть выраже¬ 
ния (4.1.1), определяются в основном тактическими требованиями, 
предъявляемыми к РЛС. Иногда для сокращения зоны поиска 
вводят предварительное целеуказание по некоторым из перечис¬ 
ленных координат, но даже в этом случае число п 0 б составляет 
десятки и сотни тысяч [15]. 

В процессе обнаружения должны анализироваться и сравни¬ 
ваться с порогам сигналы, приходящие с каждого дискрета /г 0 б 
пространства обнаружения. При этом возможны три процедуры 
«просмотра» пространства обнаружения: параллельная, последо¬ 
вательная и смешанная. Первая процедура характеризуется тем, 
что принимаемый сигнал анализируется одновременно во всех п 0 б 
дискретах обнаружения. Минимальное время обнаружения Т 0 бм 
всех целей, расположенных в пространстве обнаружения, в этом 
варианте равно времени і 0 б ні анализа (накопления сигнала) в 
одном дискрете разрешения. Для реализации такого варианта 
требуется /г 0 б-канальный обнаружитель. При последовательной 
процедуре обнаружения вводится последовательный поиск по 
всем четырем координатам. Обнаружитель получается достаточно 
простым, так как требуется лишь один канал накопления сигна¬ 
ла и сравнения его с порогом, но минимальное время обнаруже¬ 
ния целей составит 7 1 0 бн == ^об^обні. Наконец, при смешанной 
процедуре обнаружения по одним из координат производится по¬ 
следовательное обнаружение, а по другим — параллельное. 

При традиционном выполнении 'бортовой РЛС самолета, в ней 
осуществляются последовательная процедура обнаружения (по¬ 
иск) по угловым координатам и параллельное обнаружение по 
дальности и скорости сближения. Однако развитие радиоголографи- 
ческих методов обработки сигналов позволяет реализовать много¬ 
канальное обнаружение и по угловым координатам [99]. 

Если принять, что в РЛС производится последовательный по¬ 
иск цели по углам, то необходимое число п ' 0 б параллельно рабо- 
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тающих каналов обнаружения вычисляется по формуле (4.1.1), 
в которой следует наложить п ж =я фВ =1, т. е. 

п'оъ = п к п ѵ . (4.1.2) 


Рассмотрим предельный случай, при котором число каналов 
МаКСИМаЛЬНО, Т. е. Примем Дтах — сГ и /2, &Д = СХ и /2, У с бтах = 
= (Ѵ2) / 7 Д птах= (У4)Г И , бУ=(Ѵ2)Д/ 7 ф, где Г и =1/Г и и Ти —пери¬ 
од повторения и длительность импульсов соответственно, а ДГф — 
полоса пропускания ФДЧ, обеспечивающая разрешение 6 у. Соот¬ 
ношение / 7 дпшах=^ 1 и/2 определяет условие однозначного измерения 
доплеровской частоты Гдп при импульсном сигнале. Используя со¬ 
отношения (4.1.1) и (4.1.2), получаем 


^ _ Т_к _ 1 == с ^ 

06 ТигГиД/'ф 8 6ДЬѵ 


(4.1.3) 


Как следует из (4.1.3), общее число параллельно работающих 
каналов обнаружения не зависит от периода повторения импуль¬ 
сов Г„, т. е. оно будет одним и тем же для РЛС с низкой, сред¬ 
ней и высокой частотами повторения. При изменении Г и происхо¬ 
дит лишь перераспределение между количеством каналов обнару¬ 
жения по дальности п л и скорости п ѵ . 

Часто полосу пропускания АРф ФДЧ согласуют с длительно¬ 
стью Гобл обнаруживаемого сигнала, т. е. принимают 

АРф^1/Гобл^1/^Ги, (4.1.4) 


где N — число импульсов в пачке, образующейся на входе прием¬ 
ника РЛС в процессе поиска цели по угловым координатам. 
Тогда из (4.1.3) будем иметь 


п 


об’ 


_ Т И Грбл _ Д /с Гобл 


'и 


2 т и 


(4.1.5) 


Здесь Д/с^1/ти — ширина спектра одиночного импульса в пачке* 

Обычно полосы ФДЧ, выбранные из условий требуемого раз¬ 
решения и оптимального согласования с длительностью принима¬ 
емого сигнала, имеют один порядок, поэтому расчеты по форму¬ 
лам (4.1.3) и (4.1.5) дают практически одинаковые результаты и 
число п 'об составляет от нескольких сотен до нескольких ты¬ 
сяч [15]. 

Процесс обнаружения цели и грубого измерения ее координат 
на первом этапе заканчивается тем, что оператор указывает пу¬ 
тем стробирования номер ячейки разрешаемого объема, в котором 
обнаружена цель. Перевод РЛС в режим автоматического изме¬ 
рения координат цели осуществляется с помощью автоматов за¬ 
хвата на втором этапе обнаружения. Если полуавтоматический об¬ 
наружитель-измеритель выдает значения угловых координат* 
дальности и скорости сближения с ошибками, модуль которых не 
превышает половины раствора дискриминационной характеристи¬ 
ки соответствующего автоматического измерителя координат, та 
переход в режим автосопровождения будет осуществляться без. 
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дополнительного поиска цели. В этом случае на вторам этапе об¬ 
наружения применяется автоматический обнаружитель простей¬ 
шего типа, фиксирующий лишь превышение принимаемым сигна¬ 
лом определенного порога. Порог устанавливается так, чтобы 
обеспечить минимальное превышение сигнала над собственными 
шумами приемника, при котором средняя квадратическая ошиб¬ 
ка автосопровождения, вызванная шумами, не превосходит 1/6 
части раствора дискриминационной характеристики измерителя. 
В противном случае автосопровождение будет неустойчивым [7]. 

Беспоисковый режим перехода в автосопровождение обычно 
реализуется в цифровых системах электронного управления лу¬ 
чом антенны РЛС, а также в цифровых дальномерах и измерите¬ 
лях скорости сближения. В таких системах при стробировании 
цели оператором фиксируются номера дискретов угловых коорди¬ 
нат, дальности и (или) скорости сближения, в которых находится 
цель. Эти номера в виде набора чисел, характеризующих коорди¬ 
наты цели, практически мгновенно вводятся в цифровые измери¬ 
тели в качестве начальных условий. Под действием команд целе¬ 
указания (начальных условий) принимаемый от цели сигнал по¬ 
падает в область дискриминационной характеристики автомати¬ 
ческого измерителя и начинается автосопровождение цели. 

Применение электромеханических систем управления лучом 
антенны при поиске, а также аналоговых дальномеров и измери¬ 
телей скорости сближения усложняет процесс захвата цели и ре¬ 
ализацию автоматических обнаружителей. Как правило, здесь 
требуется предварительное изменение режима поиска в угломер¬ 
ном устройстве и введение дополнительного поиска в дальномере 
или измерителе скорости сближения. 

Наиболее часто автоматические обнаружители (автоматы за¬ 
хвата) каналов дальности и скорости сближения совместно с вхо¬ 
дящей в их состав схемой последовательного поиска представляют 
собой одноканальные устройства с накопителями принимаемых 
сигналов ,и следующих за накопителями пороговыми схемами. Пре¬ 
вышение накопленным сигналом порога приводит к остановке поис? 
ка и переводу соответствующего измерителя в режим автоматиче¬ 
ского сопровождения цели. Наряду с этим возможно применение 
многоканальных автоматических обнаружителей для второго эта¬ 
па обнаружения, в которых реализуется процедура параллель¬ 
ного поиска. Размер зоны поиска, а следовательно, число каналов 
обнаружения в значительной степени зависят от точности измере¬ 
ний координат целей в обнаружителе-измерителе первого этапа 
обнаружения. В зоне поиска может находиться лишь одна цель, 
что облегчает автоматизацию процесса ее обнаружения (автоза¬ 
хвата) [82]. 

Автоматические обнаружители продолжают функционировать 
и после захвата цели. Они сохраняют процесс автосопровожде¬ 
ния, если отношение сигнал-шум превышает заданную величину, 
и прекращают этот режим при пропадании сигнала на время, 
большее времени «памяти» обнаружителя. В этом случае проис- 
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ходит «сброс» сопровождаемой дели и включение обнаружителя- 
измерителя первого ѳтапа обнаружения. 

Обнаружители ГСН управляемых ракет всегда работают в ав¬ 
томатическом режиме. По принципу действия они имеют много 
общего с автоматическими обнаружителями РЛС. Сигналы целе¬ 
указания, поступающие от РЛС, сокращают зоны, в которых дол¬ 
жен производиться поиск цели. Часто обнаружители ГСН выпол¬ 
няются по одноканальной схеме, хотя в некоторых случаях для 
уменьшения времени обнаружения могут применяться многока¬ 
нальные устройства обнаружения [66]. 

4.2. Основные положения теории оптимального 

обнаружения 

Наиболее часто синтез оптимального обнаружителя и оценка 
качества его работы выполняются на основе исследования отно¬ 
шения правдоподобия А п [25, 40], которое определяется форму¬ 
лой 

Л п = (іі ПР )/ро (и ПР ). (4.2. 1 ) 

Здесь Рі(и пр ) и Ро(и П р) — многомерные функции правдоподобия 
соответственно при наличии и отсутствии сигнала в принимаемой 
реализации. Вектор и пр характеризует значения принимаемой ре¬ 
ализации в дискретные моменты времени і и 4, ..., і т . Если сигнал 
присутствует в принимаемой реализации, то 

ііпр = и с и ш » (4.2.2) 

где іі с и и ш — векторы полезного сигнала и шума соответственно. 
При отсутствии сигнала и п р=и ш . Напомним [40], что функция 
правдоподобия образуется из .многомерной плотности вероятнос¬ 
тей р( и ) т-\ мерного случайного вектора ЦІ путем замены в ней 
текущих переменных (аргументов) и значениями выборки и П р, по¬ 
лученной в результате приема каждой конкретной реализации. За 
счет действия шумов значения выборки носят случайный харак¬ 
тер, поэтому отношение правдоподобия является также случай¬ 
ной величиной на совокупности реализаций. Оптимальная про¬ 
цедура обнаружения состоит в том, что обнаружитель для каж¬ 
дой выборки смеси сигнала с шумом формирует отношение прав¬ 
доподобия Ап и сравнивает его с порогом Ао, т. е. анализируют¬ 
ся условия 

А л ^ А 0 . (4.2.3) 

Считается, что полезный сигнал присутствует в принятой ре¬ 
ализации, если выполняется условие Л п >Ао. При Л п <Ло прини¬ 
мается решение, что сигнал отсутствует. Однако здесь возможны 
ошибки, так как для небольших отношений сигнал-шум происхо¬ 
дит существенное искажение сигнала шумами. Поэтому иногда 
при отсутствии сигнала в выборке отношение правдоподобия мо¬ 
жет превысить порог (Л п >Ло) и будет принято неправильное ре- 
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шение о наличии сигнала. Такое событие называется ложной тре¬ 
вогой и характеризуется вероятностью ложной тревоги Р л т, опре¬ 
деляемой соотношением 

00 

Літ = | Ро(«)^и. (4.2.4) 

А 0 

Если при наличии в выборке сигнала выполняется неравенст¬ 
во Ап<Ао, то сигнал не будет обнаружен. Такое событие харак¬ 
теризуется вероятностью пропуска сигнала Р П с, вычисляемой по 
формуле 

л 0 

Рас = | Рі (и) и- (4.2.5) 

— 00 

Вероятность правильного обнаружения Р по будет 

00 

Рпо = 1 — Рас = | Рі («) Л и.. (4.2.6) 

Ло 

Формулы (4.2.4), (4.2.5) и (4.2.6), в которых рі(и) и ро(и) обо¬ 
значают многомерные плотности вероятностей соответственно при 
наличии и отсутствии обнаруживаемого сигнала, определяют ка¬ 
чество работы обнаружителя при так называемой двуальтернатив¬ 
ной процедуре обнаружения. Такая процедура характерна тем, 
что имеется один элемент разрешения, на котором может присут¬ 
ствовать или отсутствовать сигнал цели. Как следует из матери¬ 
алов предыдущего параграфа, на практике требуются обнаружи¬ 
тели целей, расположенных в некоторой области параметров. По¬ 
этому применяются обнаружители, в которых реализуются много- 
альтернативные процедуры обнаружения. 

Если рассматривать многоальтернативный (многоканальный) 
обнаружитель, способный выделять сигналы на совокупности эле¬ 
ментов разрешения в пространстве обнаружения, то полученные 
выше правила обнаружения и показатели качества работы обна¬ 
ружителя следует трактовать применительно к одному элементу 
разрешения. Показатели качества работы многоальтернативного 
обнаружителя будут несколько иными. Пусть, например, прост¬ 
ранство обнаружения состоит из п д дискретов дальности, в каж¬ 
дом из которых может присутствовать цель. Тогда многоканаль¬ 
ный обнаружитель должен состоять из # д двуальтернативных об¬ 
наружителей. Он способен фиксировать М= 2 п д ситуаций (аль¬ 
тернатив) [108]. В таком обнаружителе вероятности ложной тре¬ 
воги Р м лт, пропуска сигнала Р м пс и правильного обнаружения 
Р м ио для цели, которая занимает один из я д дискретов дальности, 
определяются соотношениями 

^лт “ ^ >лт> 

- (4.2.7) 

Ом /-^ Р 
^по ~ 'по» 
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где Р лт, Р пс и Рй о вычисляются по формулам (4.2.4), (4.2.5) и 
(4.2.6). Как следует из соотношения (4.2.7), в многоальтернатив¬ 
ном обнаружителе по сравнению с двуальтернативным изменяется 
лишь вероятность ложной тревоги. 

Выражения (4.2.4) и (4.2.5) показывают, что характеристики 
обнаружения при прочих равных условиях зависят от значения 
установленного порога Ао, которое определяется принятым кри¬ 
терием обнаружения и отношением сигнал-шум. Для обнаружи¬ 
телей радиолокационного сигнала характерным является приме¬ 
нение критерия Неймана — Пирсона. Такой критерий при фикси¬ 
рованном уровне ложных тревог обеспечивает максимальную ве¬ 
роятность правильного обнаружения для заданного отношения 
сигнал-шум. 

Построение оптимального обнаружителя сводится к разработ¬ 
ке радиолокационного устройства, которое моделирует алгоритм 
расчетов отношения правдоподобия. Однако на практике внача¬ 
ле преобразуют этот алгоритм с помощью функционального пре¬ 
образования /=/( Ап), к которому предъявляются требования од¬ 
нозначности и монотонности, а в ряде случаев неубываемости. В 
результате этого синтезируемый обнаружитель освобождается от 
ряда второстепенных деталей при сохранении показателей каче¬ 
ства обнаружения. Преобразование, не приводящее к потере ин¬ 
формации, содержащейся в исходной статистике, называется до¬ 
статочным, а полученная в результате его случайная величина — 
достаточной статистикой. Случайная величина I представляет со¬ 
бой достаточную статистику. 

Если шум, .который сопровождает обнаруживаемый сигнал, 
является гауссовским случайным процессом, то для I будем 
иметь [25] 

1 = кі и^ р Ои с . (4.2.8) 

Здесь постоянный коэффициент кі вводится в формулу для прида¬ 
ния желаемой размерности случайной величине /, а т — знак 
транспонирования вектора и пр , характеризующего анализируемую 
выборку. Матрица О является обратной по отношению к корре¬ 
ляционной матрице шумов К, т. е. 0=К -1 или 

ОК=І, (4.2.9) 

где I — единичная матрица. 

В общем случае корреляционную матрицу К можно предста¬ 
вить в виде суммы 

К = Р ш + Р п + Р а . (4.2.10) 

Здесь Кщ> Кп и К а — корреляционные матрицы собственных шу¬ 
мов приемника, пассивных и активных помех соответственно. Под 
пассивными помехами будем понимать отражения от подстилаю¬ 
щей поверхности, гидрометеоров и дипольных отражателей. 

Переход ,к новой статистике I вместо А п требует также пере- 
^чета порогового уровня Ао в /о. Этот пересчет осуществляется н 



соответствии с теми же функциональными преобразованиями, ко¬ 
торые совершались над Л п . При переходе к непрерывному процес¬ 
су обработки принимаемой смеси сигнала с шумом многомерные 
плотности вероятностей должны быть преобразованы в функциона¬ 
лы плотности вероятностей, а соотношения (4.2.8) и (4.2.9) в их 
континуальные аналоги [25], которые для регулярного (нефлюк¬ 
туирующего) сигнала имеют вид 

1 = кі | | и пр (і)СІ(і,т)и с (т)(1ісІт 9 (4.2.11) 

о о 

Т н 

^ К(і,т)(2(т у о)сІт; = 8(і —а), (4.2.12) 

о 


где Я(і, т) — корреляционная функция шумов, а ($(і , т) — непре¬ 
рывный аналог обратной корреляционной матрицы, который 
иногда называют обратнокорреляционной функцией. 

Если учитываются лишь собственные шумы приемника, кото¬ 
рые часто отождествляют с белым шумом, имеющим постоянную 
одностороннюю спектральную плотность О (со) = Со и корреляци¬ 


онную 


функцию Я(і , т) = 


Со 

2 


6(2—т), то 


решение уравнения 


2 

(4.2.12) дает С1(і, т) =-6 (і —т), а соотношение (4.2.11) 

Со 


прини¬ 


мает вид 




(4.2.13) 


При соответствующем выборе размерности коэффициента кі 
величину I в выражении (4.2.13) можно рассматривать как на¬ 
пряжение в -момент времени Т н на выходе согласованного фильт¬ 
ра при воздействии на него принимаемой реализации и ир (і). Как 
известно, согласованный с сигналом фильтр обеспечивает макси¬ 
мальное отношение сигнал-шум на своем выходе, что и обуслов¬ 
ливает оптимальность обнаружителя, который содержит такой 
фильтр. 

Если наряду с собственным шумом приемника действует по¬ 
меха, представляющая собой случайный процесс с коррелирован¬ 
ными значениями, то уравнения (4.2.11), (4.2.12) описывают так 
называемый «рассогласованный» фильтр [106]. Отличие такого 
фильтра от согласованного связано с необходимостью режекции 
(подавления) помехи. 

Анализ уравнений (4.2.8), (4.2.9) я их аналоговых эквивален¬ 
тов (4.2.11), (4.2.12) показывает, что структура оптимальных об¬ 
наружителей зависит как от характеристик шумов, так и от фор¬ 
мы полезного сигнала, содержащегося в принимаемой смеси. По¬ 
этому дальнейшая конкретизация приложений теории оптимально- 
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го обнаружения требует либо задания определенного сигнала, 
характерного для РЛС того иди иного типа, либо синтеза этого 
сигнала. Первый подход рассматривается в последующих Пара¬ 
графах главы. 

4.3. Многоканальные некогерентные обнаружители- 

измерители 

1 . Общие сведения. При поиске цели по углам диаграмма на¬ 
правленности антенны с помощью электромеханического или 
электронного устройства перемещается в заданной зоне поиска. 
Если в пределах этой зоны находится одна цель, то на входе при¬ 
емника РЛС образуется пачка радиоимпульсов, (которая в идеа¬ 
лизированном виде (без учета шумов) показана на рис. 4.1. От¬ 



счет времени-на* рис. 4.1,а производится от начала движения ан¬ 
тенны в горизонтальной плоскости. Каждый элемент разрешения 
по углам определяется шириной Ѳо диаграммы направленности 
антенны, а его временной эквивалент Тѳ =Ѳо/П п зависит еще и 
от скорости поиска й п в горизонтальной плоскости. Угол пеленга 

цели определяется по номеру дискрета і= 1, Аг фг (где Аг фг — 
число элементов разрешения по углам в горизонтальной плоско¬ 
сти), в котором присутствует сйгнал. 

На рис. 4.1,6 временной дискрет Гѳ* представлен в более 
крупном.‘Масштабе. Точками на оси времени обозначены момен¬ 
ты излучения зондирующих импульсов. Каждый период повторе¬ 
ния Т и содержит / 2 д дискретов дальности. Для РЛС с элѳктроме- 
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ханическим сканированием антенны число N импульсов в пачке 
определяется формулой 

Л^ = Ѳ 0 Р я /а П9 (4.3.1) 

где Р и —1/Т и — частота повторения импульсов. 

При электрическом управлении лучом антенны диаграмма на¬ 
правленности может скачком переходить из одного элемента раз¬ 
решения цо углам в другой, задерживаясь в каждом из них на 
время Г ф . Поэтому здесь в выражение (4.3.1) следует представ¬ 
лять среднюю скорость й П ср поиска, равную йпср = Ѳо/Гф. 

Для сигнала и с (і) цели, расположенной в і - м дискрете угла и 
/-;м дискрете дальности, можно записать выражение (опуская 
для упрощения записи индексы і и /) 

а к и с (і—кТ„)со5 [й) 0 / + а|)(^—АГ и ) + <р й ]при 0<(/ — 

— кТ в ) < т и , 

О при ( і—кТ п )>х К . 

(4.3.2) 

Здесь ІІс(і) и г]э(0 — функции, описывающие законы изменения 
амплитуды и фазы отдельного импульса соответственно, при 
этом амплитуда нормирована к единице; а к — параметр, опреде¬ 
ляющий амплитуду к-то импульса, а — начальная фаза высо¬ 
кочастотного заполнения этого импульса. 

В зависимости от времени корреляции случайной последова¬ 
тельности а к различают два крайних случая: дружно флюктуи¬ 
рующие пачки импульсов (медленные флюктуации) и пачки с 
независимо флюктуирующими по амплитуде импульсами (быст¬ 
рые флюктуации). Между ними располагаются различные проме¬ 
жуточные модели флюктуирующих сигналов, обширный материал 
по которым приводится в справочнике [108]. Заметим только, что 
структурная схема оптимального обнаружителя практически не 
зависит от законов изменения случайной последовательности а к . 
Последние влияют лишь на пороговый уровень и характеристики 
обнаружения. 

Если начальные фазы щ радиоимпульсов изменяются от им¬ 
пульса к импульсу по какому-либо известному закону, то такая 
последовательность называется когерентной. Пачка импульсов со 
случайными изменениями начальной фазы от импульса к им¬ 
пульсу называется некогерентной. Когерентность излучаемого сиг¬ 
нала определяется способом формирования его в передатчике. 
Широкое применение клистронных генераторов и генераторов на 
ЛБВ [108] привело к преимущественному использованию в со¬ 
временных РЛС когерентных сигналов. По принципу когерентно¬ 
сти различают также способы обработки сигналов. Для некоге¬ 
рентного приема характерна обработка лишь ам-плитудных значе¬ 
ний принимаемых колебаний. При этом обрабатываемый сигнал 
может быть как некогерентным, так и когерентным. При когерент- 
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ном приеме помимо обработки амплитудных значений сигнала учи¬ 
тывается также детерминированность фазовых соотношений радио¬ 
импульсов в пачке. 

Применение соотношения (4.2.13) при усреднении статистики 
I по случайным значениям начальной фазы импульсов пачки поз¬ 
воляет получить схему оптимального некогерентного обнаружите¬ 
ля [25] (рис. 4.2). Роль согласованного фильтра (СФ) Для оди¬ 
ночного импульса выполняют каскады УПЧ приемника. В этой 
части обнаружителя осуществляется так называемый внутрипе- 
риодная обработка сигнала, так как она обеспечивает согласован¬ 
ную фильтрацию импульсов, расположенных на любых дискретах 
дальности внутри периода повторения Г и . 



і _ і 


Рис. 4.2 

Далее следует та часть обнаружителя, в которой формируется 
квадрат огибающей радиоимпульсов. Она включает два фазовых 
детектора ФД { и ФДг, квадраторы и сумматор 2. В многоканаль¬ 
ном накопителе производится междупериодная обработка, которая 
сводится к суммированию видеосигналов в одноименных дискре¬ 
тах дальности. Сигнал, превысивший порог, подается на индика¬ 
тор типа дальность — азимут, что позволяет оператору обнару¬ 
жить цель, грубо оценить ее координаты (дальность и угол пелен¬ 
га) и решить задачу целераспределения. В полностью автомати¬ 
зированных системах индикатор и оператор заменяются автома¬ 
том целераспределения [108]. 

В практически используемых некогерентных обнаружителях 
часть схемы, обведенная пунктиром, заменяется амплитудным 
детектором. Доказывается [25], что такая замена в двух край¬ 
них случаях быстрых и медленных флюктуаций сигнала практиче¬ 
ски не приводит к ухудшению характеристик обнаружения. В 
дальнейшем будем считать, что в обнаружителе установлен ам¬ 
плитудный детектор. У некогерентного обнаружителя междупери- 
одное накопление сигнала осуществляется после нелинейного 
преобразования сигнала в амплитудном детекторе, что служит 
причиной снижения качества обнаружения сигнала в сравнении с 
когерентным обнаружителем, особенно при малом отношении сиг¬ 
нал-шум на входе детектора. 

Для уяснения принципов построения многоканальных накопи¬ 
телей и пороговых устройств в современных РЛС рассмотрим два 
характерных варианта выполнения обнаружителей: с фиксирован¬ 
ной выборкой и с последовательным обнаружением, когда объем 
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выборки, а следовательно, и время обнаружения заранее не уста¬ 
навливаются, а выбираются в процессе обнаружения [108]. 

2 . Обнаружители с фиксированной выборкой. Если число им¬ 
пульсов в пачке N фиксировано, то на выходе амплитудного де¬ 
тектора (АД) образуется видеосигнал 

ы —і 

иЛі) = к 5] а к Ѵ с {і-кТ к ), (4.3.3) 

к= 0 

где к\ — коэффициент, учитывающий преобразования сигнала в 
приемном устройстве, включая АД. 

Как и ранее считаем, что сигнал (4.3.3) приходит от цели, 
расположенной в і - м дискрете углов пеленга и в /-м дискрете 
дальности. Видеоимпульсы должны накапливаться (суммиро¬ 
ваться) в многоканальном накопителе. В зависимости от способа 
аппаратурной реализации различают -аналоговые, цифровые и ана¬ 
лого-дискретные накопители. 

Как правило, любой из перечисленных типов накопителей дол¬ 
жен содержать устройства задержки сигнала на период Т и пов¬ 
торения импульсов и сумматоры. Наиболее сложными являются 
устройства задержки. В аналоговых накопителях они выполня¬ 
ются в виде ультразвуковых линий задержки (УЛЗ). Для сокра¬ 
щения их числа применяется принцип рециркуляции, т. е. цикли¬ 
ческой задержки импульсной последовательности в устройстве, со¬ 
держащем одну УЛЗ, охваченную цепью положительной обратной 
связи с коэффициентом передачи, меньшим единицы. Хотя в тео¬ 
ретическом плане такое устройство, именуемое рециркулятором, 
дает неплохие результаты [59], реальные характеристики его не¬ 
высоки. Основными недостатками рециркулятора являются: гро¬ 
моздкость, связанная со значительными размерами УЛЗ, а так¬ 
же необходимостью иметь системы стабилизации периода задерж¬ 
ки и коэффициента усиления; малое число реально накапливае¬ 
мых импульсов; склонность к самовозбуждению при перегрузках 
(за счет положительной обратной связи). Существенный недоста¬ 
ток РЛС с рециркулято,ром в качестве накопителя состоит в не¬ 
возможности изменять период Т и по случайному закону в широ¬ 
ких пределах, что целесообразно для борьбы с организованными 
помехами [40]. 

В цифровых накопителях осуществляется преобразование сиг¬ 
нала (4.3.3) в цифровую форму путем дискретизации его во вре¬ 
мени и квантования по уровням в аналого-цифровом преобразо¬ 
вателе (АЦП). Накопление полученной в результате этого цифро¬ 
вой последовательности производится с помощью цифровых сум¬ 
маторов и оперативных запоминающих устройств (ОЗУ) того 
или иного вида, запоминающих цифровой сигнал на период Т и . 

Основными элементами аналого-дискретных накопителей яв¬ 
ляются приборы с зарядовой связью (ПЗС), которые выполняют 
роль устройств задержки и накопления аналогового сигнала. В 
отличие от цифровых накопителей, здесь производится лишь дис- 
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кретизация сигнала (4.3.3) во времени без квантования его по 
уровням. Цифровые и аналогр-дискретные накопители являются, 
по-видимому, конкурирующими' устройствами с приблизительно 
одинаковыми свойствами. 

В цифровых обнаружителях (ЦО) находят применение нако¬ 
пители типа счетчиков, схем совпадений и скользящего суммиро¬ 
вания («скользящего окна») [46, 55]. Все они имеют приблизи¬ 
тельно одинаковые характеристики обнаружения, но аппаратур- 
но реализуются по-разному. В накопителях первого типа для каж¬ 
дого дискрета дальности используется отдельный счетчик, кото¬ 
рый суммирует сигналы, принимаемые в этом дискрете. При чис¬ 
ле дискретов, составляющих несколько сотен, конструкция нако¬ 
пителя получается очень ігромоздкой. После перехода РЛС в ре¬ 
жим автосопровождения такой накопитель отключается, а следо¬ 
вательно, не может служить предварительной ступенью фильтра¬ 
ции для измерителей, что было бы желательным. Приблизительно 
такие же недостатки свойственны ЦО со схемами совпадений. 
Поэтому далее основное внимание уделяется ЦО со скользящим 
суммированием. 

При построении ЦО возникает необходимость определения 
числа т уровней квантования по амплитуде. С ростом т улучша¬ 
ются характеристики обнаружения, но одновременно усложняет¬ 
ся конструкция обнаружителя. Показано [108], что целесообраз¬ 
но выбирать т=2. ..8. При т>8 качество обнаружения практиче¬ 
ски не повышается. В то же время применение ЦО с квантовани¬ 
ем только на два уровня (і/п=2) также дает неплохие результа¬ 
ты. Потери здесь в сравнении с аналоговым оптимальным обна¬ 
ружителем не превышают 2 дБ. Поэтому такие ЦО, называемые 
бинарными, находят широкое применение [46, 59, 55, 108]. 

В бинарном цифровом обнаружителе сигнал с выхода де¬ 
тектора подается на АЦП, который состоит из компаратора (схе¬ 
мы сравнения) и временного дискретизатора. В компараторе при¬ 
нимаемый сигнал сравнивается с пороговым напряжением и в 
случае превышения сигналом порога на выходе компаратора 
формируется напряжение стандартного уровня. Временной дискре¬ 
тизатор, который может быть выполнен, например, в виде /)-триг- 
гера, тактируемого импульсами, следующими с периодом т д = 
= 26Д/с, вырабатывает из этого напряжения импульсы стандарт¬ 
ной длительности, принимаемые за логическую единицу. В резуль¬ 
тате преобразования аналогового сигнала (4.3.3) на выходе АЦП 
образуется последовательность единиц или нулей на каждом ди¬ 
скрете дальности. 

Для математической записи дискретных сигналов, к которым 
относятся цифровые последовательности, пользуются решетчаты¬ 
ми функциями. Формально для перехода от непрерывной функ¬ 
ции х(і) к решетчатой х(пТ и ) в первой следует непрерывный ар¬ 
гумент (время і) заменить на дискретный пТ 1Ь где п= 0, 1, 2 ... 
Таким образом, х(пТ и ) представляет значения непрерывной функ¬ 
ции при і=пТ и . 
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Запишем периодическую последовательность, отображающую 
сигнал на выходе АЦП, как [29]' 


N-1 


х т (і)= 2 х(кТ и )8(і-кТ и ), 

к =О 


(4.3.4) 


т. е. представим ее в виде набора 6-функций, «площади» которых 
равны значениям решетчатой функции х(кТ и ). 

Такая запись характеризует идеализированную систему, в ко¬ 
торой реальный временной дискретизатор заменен простейшим 
импульсным элементом (6-ключом). 

Для х(пТ и ) имеем 


* (п Т и ) = 


' 1 ах ри 
. О при 


^1 ®к Ус У п* 
®к Ус < ^ Ую 


(4.3.5) 


где і/ п — пороговое напряжение, подаваемое на компаратор. 

Следовательно, при достаточном отношении сигнал-шум функ¬ 
ция х(пТ и ) представляет собой пачку единиц, определяющую по¬ 
ложение дели в і - м дискрете углов пеленга и /-м дискрете даль¬ 
ности. 

Найдем структуру оптимального накопителя для сигнала, опре¬ 
деляемого (4.3.4). Импульсная характеристика (весовая функция) 
§то(і) фильтра, согласованного с сигналом х т (і), с точностью до 
произвольного коэффициента, который принимаем за единицу: 

§то (0 = ( Т обл —(). (4.3.6) 


Здесь Т 0 бл=('М —1)Г И — длительность сигнала. 

Из (4.3.4) и (4.3.6), учитывая порядок отсчета импульсов в 
пачке, находим 


N—1 


§ То (і)= X х(кТ и )8{(М-1-к)Т а -Ц 

к=0 


(4.3.7) 


Общее выражение для импульсной характеристики §т(і) идеали¬ 
зированной дискретной системы имеет вид 


ёт(і) =2 8(кТ а )8(і-кТ и ). (4.3.8) 

к =О 

Сопоставляя (4.3.7) с (4.3.8), получаем 


8(кТ и )={х( кТ и)=1 


при к = 0, N —1, 
при &<0и к> N —1. 


(4.3.9) 


Так как пачка единиц симметрична относительно своей сере¬ 
дины, отсчет времени в (4.3.7) можно принять таким же, как й 
в (4.3.8). Тогда для импульсной характеристики СФ (накопителя) 
будем иметь 

гг.(0=2ібмг и ). (4.3.Ю) 

к =0 
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Структурная схема накопителя представлена на рис. 4.3,а, из 
которой следует, что он состоит из N —1 устройств задержки на 
период повторения Т и и многовходового сумматора 2. 


Л'-/ 



Рис. 4.3 


Сигнал на выходе у(пТ и ) найдем, применяя ко входной по¬ 
следовательности х(пТ и ) операцию дискретной свертки, 

У(пТ„) = ^ х[(п—к)Т„]§(кТ и ). (4.3.11) 

к =О 

С учетом условий (4.3.9) получим 

N-1 

у(пТ и ) = V х[(п-к)Т и ]. (4.3.12) 

к =О 

Следовательно, при любом числе единиц по входной последова¬ 
тельности накопитель будет суммировать только N текущих зна¬ 
чений, поэтому его называют скользящим сумматором. 

При анализе цифровых фильтров (ЦФ), к которым относит¬ 
ся рассматриваемый накопитель, часто пользуются г-преобразо- 
ванием, что упрощает запись передаточной функции ЦФ Н(г) у 
которая может быть определена в результате г-преобразования 
импульсной характеристики (4.3.8): 

н (г) = г {§т (0} = 2 ё (к Т и ) г-К (4.3.13) 

к=0 

Применяя к (4.3.13) условия (4.3.9), найдем передаточную фун¬ 
кцию рассматриваемого ЦФ 

N-1 

Н(г) = У 2 -Л (4.3.14) 

к—0 

Схемы ЦФ, построенные для ^-преобразованных входных и 
выходных временных последовательностей, будем называть дина- 
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мическими структурными схемами ЦФ. Здесь используется ана¬ 
логия с непрерывными системами, схемам которых, изображен¬ 
ным для преобразованных по Лапласу входных и выходных воз¬ 
действий, часто дают такое же наименование. 

Динамическая структурная схема ЦФ, построенная на основа¬ 
нии выражения (4.3.14), приведена на рис. 4.3,6. Здесь 

00 

*(г) = 2 х(кТ а )г~ к , 

к= О 

У (?) = 2 У(кТ и )г~ к 

к =О 

— ^-преобразования последовательностей х(пТ и ) и у(пТ и ). 

ЦФ подобного вида называют нерекурсивными или трансвер¬ 
сальными [89]. Такая структура фильтра характерна для уст¬ 
ройств задержки, выполненных в виде приборов с зарядовой свя¬ 
зью (ПЗС). Для цифровых систем эта форма фильтра оказыва¬ 
ется часто слишком громоздкой и может быть упрощена путем 
перехода к фильтру рекурсивного типа. Чтобы дальнейшие уп¬ 
рощения были более понятны, рассмотрим на эпюрах рис. 4.4 
процесс накопления поступающих данных в скользящем сумма¬ 
торе. 



Рис. 4.4 


Предположим, что на вход ЦФ поступает пачка из г единиц* 
где і/Ѵ (рис. 4.4, а). Таікая ситуация іможет возникнуть, напри¬ 
мер, если антенна прекратила поиск и остановилась в направле¬ 
нии на цель. Импульсная характеристика §(пТ и ) (рис. 4.4,6) от¬ 
лична от нуля на N временных дискретах. Как следует из соотно¬ 
шений (4.3.11) и (4.3.12), а также рис. 4.4, накопление выходного- 
сигнала у(пТ и ) (рис. 4.4,в) происходит в пределах N текущих 
значений входной последовательности. При увеличении числа еди¬ 
на* 



ниіц во входном сигнале больше N уровень у(пТ и ) не меняется 
вплоть до окончания х(пТ и ), когда у(пТ и ) начинает падать. 

Для перехода к рекурсивной форме ЦФ выразим последова¬ 
тельность у(пТ и ) через ее предыдущее значение у[(п —1)Г И ], рав¬ 
ное 

УІ(п-1)Т и ] =2 х[(п —1)Г И — кТ и ] . (4.3.15) 

к=0 

Вычитая из (4.3.12) соотношение (4.3.15), получаем 

У(пТ и ) = у[(п— 1)Т в ] + х(пТ а ) — х(пТ а — ІѴГи). (4.3.16) 

В структурной схеме накопителя (рис. 4.5), которая построена 
на основании выражения (4.3.16) в сравнении с рис. 4.3, умень¬ 
шилось лишь число сумматоров, а количество элементов памяти 
увеличилось. Для определения возможности дальнейшего упроще¬ 
ния схемы рис. 4.5 проанализируем ее работу. При п =0 единица 



Рис. 4.5 

х (0) через сумматоры прохрдит на выход схемы и фиксируется 
как единица у( 0) на выходе. Следующая единица х(Т и ) проходит 
первый сум;матор, а на втором сумматоре складывается с задер¬ 
жанной первой единицей у(0) и на выходе образуется число 
у(Т и )=2. Каждая последующая входная единица будет увеличи¬ 
вать выходную последовательность ровно на единицу, т. е. про¬ 
исходит накопление входного сигнала. Накопление будет продол¬ 
жаться до я=ЛЛ При п=М на выходе накопится N единиц, а с 
той части схемы, -которая обведена пунктиром, будет поступать 
нулевой сигнал, так как входная последовательность компенси¬ 
руется отрицательным сигналом, поступающим с цепочки задер¬ 
жек. Так будет происходить до тех пор, пока на вход накопителя 
подается сигнал х(пТ и ). Число N будет циркулировать по замк¬ 
нутому (контуру рекурсивного фильтра, появляясь на выходе в 
каждый такт работы схемы. Когда входная последовательность 
закончится, т. е. х(пТ и ) станет равным нулю, с первого суммато¬ 
ра на второй в каждом такте работы схемы поступает отрица¬ 
тельная единица, которая приводит к уменьшению выходного сиг¬ 
нала на единицу в каждом такте. Такова сравнительно неслож¬ 
ная логика работы части схемы, обведенной пунктиром. Коротко 
она формулируется так: на рекурсивный фильтр должна поступать 
единица, если на входе действует сигнал, а выходная последова¬ 
тельность меньше \Ы; подаваться нуль при у(пТ и )=М и — отрица- 
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тельная единица, если в данном такте входной сигнал отсутст¬ 
вует. 

Эта логика может быть формализована в виде таблицы истин¬ 
ности (рис. 4.6, а) и выполнена в форме простейшей логической 
схемы (цифрового автомата). Накопитель с такой схемой пока¬ 
зан на рис. 4.6,6. Помимо логической схемы ( ЛС ) он -содержит 
один сумматор и одно устройство задержки. Несмотря на просто¬ 
ту конструкции полученного накопителя, он выполняет те же 
функции, что и накопители, представленные на схемах рис. 4.4, 
4.5. 



Рис. 4.6 


Накопление цифрового сигнала происходит в той части схемы 
рис. 4.6,6, ікоторая включает сумматор и устройство задержки, 
охваченное обратной связью. Переходя к ^-преобразованию, по¬ 
лучим динамическую структурную схему этого элемента накопи¬ 
теля (рис. 4.6,в) и ее дискретную передаточную функцию 



(4.3.17) 


Такая передаточная функция соответствует ^-преобразованию 
импульсной характеристики интегрирующего звена в непрерыв¬ 
ной системе. Поэтому в литературе устройство рис. 4.6,в часто 
называют цифровым интегратором. Следовательно, оптимальный 
цифровой накопитель можно представить в виде последовательно 
соединенных логической схемы и цифрового интегратора. 

Характеристики обнаружения в значительной степени зависят 
от выбора порога квантования в АЦП и порога обнаружения в 
пороговом устройстве, поэтому коротко рассмотрим методику вы¬ 
бора этих порогов и особенности работы пороговых устройств. 

Первый порог Ц п является аналоговым. Его величина влияет 
на вероятность Р с того, что в данном дискрете дальности кванто¬ 
ватель выдает единицу, когда с приемника поступает смесь сиг¬ 
нала с шумом, и вероятность Р ш , характеризующую образование 
единицы под действием только шумов. Второй порог ко — цифро¬ 
вой. Количественно он равен числу накапливаемых единиц, превы¬ 
шение которого фиксирует факт обнаружения цели. Другими сло¬ 
вами, цель считается обнаруженной, если число накопленных еди- 
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ниц к (из последовательности N единиц в пачке) будет равно или 
превысит число ко: 

к>к 0 . (4.3.18) 

Вероятности ложной тревоги Р лт и правильного обнаружения 
Рпо для бинарного обнаружителя вычисляются по формулам 
[46, 108] 

Р т = 2 С к „Р к ш (1-РшГ~ к , (4.3.19) 

к=к 0 

Рпо=ѣ С%РЬ(1-Р е Г~ к - '(4.3.20) 

к = к 0 

Здесь С к я — число сочетаний из N по к . 

В формулах (4.3.19) и (4.3.20) считаются известными Р п о, 
Р лт и Ы, а также мощность собственных шумов приемника, ха¬ 
рактеризуемая дисперсией шумов І) ш на входе квантователя 
АЦП. 

При задании Р лт и Р по исходят из особенностей решения зада¬ 
чи целераспределения с последующим захватом цели на автосо¬ 
провождение, а число N определяется соотношением (4.3.1). Син¬ 
тез обнаружителя сводится к такому выбору порогов Ц и и к 0у 
при которых заданные Р лт и Р П о получаются при минимально 
возможном отношении сигнал-шум, т. е. на максимально возмож¬ 
ной дальности. Процедура синтеза достаточно громоздка и де¬ 
тально изложена в [62, 108]. Поэтому приведем лишь основные 
выводы, следующие из синтеза. 

Оптимальное значение цифрового порога к 0о пт определяется 
соотношением 

* оопт ~ 1,5ѴЫ, (4.3.21) 

т. е. для бинарного обнаружителя оптимальное количество накап¬ 
ливаемых единиц, необходимых для превышения порога, меньше 
числа импульсов в пачке, в то время как для аналогового обна¬ 
ружителя характерно накопление всех импульсов пачки. Следует 
отметить, что оптимум по цифровому порогу не очень критичен. 
При достаточно большом N отклонение порога от ,(4.3.21) в ту и 
другую стороны до 60% несущественно увеличивает требуемое 
отношение сигнал-шум [105]. 

Обнаружители, работающие по алгоритмам (4.3.18), (4.3.21), 
иногда называют обнаружителями типа «ко из Л/>>. 

Аналоговый порог Ц п связан с вероятностью Р ш и дисперсией 
В ш соотношением [62] 

{/ п = К2П ш 1п1 /Р ш . (4.3.22) 

Вероятность Р ш определяется в процессе синтеза и для реальных 
ситуаций обнаружения составляет 0,1...0,2 [62]. Если бы уровень 
собственных шумов приемника, характеризуемый величиной О ш 
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не менялся, то пороговое напряжение, вычисляемое по формуле 
(4.3.22), оставалось бы постоянным. Однаіко на практике уровень, 
собственных шумов меняется, что при і/ п =сопзі приводит к из¬ 
менению Ап, а следовательно, и Алт (4.3.19). Поэтому в обнару¬ 
житель должно быть введено устройство стабилизации уровня 
ложных тревог. Из формул (4.3.22) следует, что имеются два пу¬ 
ти стабилизации Р ш при изменении интенсивности собственных 
шумов приемника: менять пороговый уровень или регулировать 
усиление приемника для изменения й ш (система ШАРУ). В обо¬ 
их случаях необходимо оценить фактическую величину Дц. В* 
цифровых обнаружителях это делается на основании оценки ве¬ 
роятности Р ш путем подсчета за определенный промежуток вре¬ 
мени числа пересечений порогового уровня шумовым напряжени¬ 
ем [62]. 

В теоретическом плане эти способы стабилизации уровня 
ложных тревог реализуют адаптивный подход к преодоление 
априорной неопределенности, которая вызвана незнанием интен¬ 
сивности шумов [108]. Аналогичная задача может решаться с 
привлечением непараметрических статистик. Среди них наиболее 
известными являются знаковый обнаружитель и его модифици¬ 
рованный вариант [40, 62]. 

Рассмотренные алгоритмы цифрового обнаружения могут 
быть реализованы с помощью специализированного цифрового 
вычислителя, имеющего достаточно высокое быстродействие. Так, 
в многоканальном цифровом обнаружителе-измерителе, который 
должен обеспечить разрешение по дальности 6Д=150 м, на все 
вычисления, которые выполняются в логической схеме и циф¬ 
ровом интеграторе по каждому дискрету дальности, отводится 
1 мкс [111]. 

Наиболее характерными являются два варианта выполнения 
специализированного вычислителя: аппаратурный (схемный) и 
программный. В первом случае вычислитель реализуется в виде 
конструкции, состоящей из интегральных микросхем малого иг 
среднего уровня интеграции. С помощью этих элементов созда¬ 
ются: цифровой автомат логической схемы, многоразрядный сум¬ 
матор и оперативное запоминающее устройство (ОЗУ) того иля 
иного типа, которое осуществляет задержку накапливаемых им¬ 
пульсов с каждого дискрета дальности на период повторения 
(рис. 4.6). 

Разрядность сумматора п р определяется числом накапливае¬ 
мых импульсов, а объем памяти п 03 ОЗУ — величиной п ѵ и ’чис¬ 
лом дискретов дальности, на которых могут располагаться цели, 
т. е. п 03 —п%п р . Если /г д = 1000, а число накапливаемых импульсов 
не превосходит 8, т. е. п р = 3, то п 03 — 3000 бит. Техническая реа¬ 
лизация подобного ОЗУ несложна. Так, при выполнении ОЗУ на 
сдвигающих регистрах К505РУ2 потребуется всего три корпуса ин¬ 
тегральных микросхем (ИС). 

В состав схемы обнаружителя войдет также пороговое устрой¬ 
ство (ПУ на рис. 4.6,6), которое целесообразно выполнить на 
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Яр-разрядном сумматоре [62]. Цифровой порог задается в виде 
дополнительного кода к числу накапливаемых единиц. Число, со¬ 
ответствующее этому коду, постоянно подается на входы сумма¬ 
тора. На другие входы сумматора поступает число, характеризую¬ 
щее количество накопленных импульсов, и когда оно достигнет 
цифрового порога, сформируется сигнал переполнения сумматора. 
Этот сигнал определит дискрет дальности, на котором обнаруже¬ 
на цель. В режиме поиска цели импульс переполнения подается 
на индикатор, а в режиме сопровождения цели поступает в ав¬ 
тодальномер. 

При программной реализации специализированного вычисли¬ 
теля целесообразно использовать микропроцессорные комплекты 
[20, 124]. Схема алгоритма работы обнаружителя, реализуемого 
с помощью микропроцессорного комплекта, показана на рис. 4.7. 
Здесь обозначено: ЯП$ — содержимое ячейки памяти при анализе 
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/-го дискрета дальности; х$ — логическая переменная, поступаю¬ 
щая с АЦП при анализе /-го дискрета дальности; к — цифровой 
порог. 

При включении РЛС (операция «пуск» на схеме рис. 4.7) в 
ячейки памяти (ЯП) записываются нули, а пороговому уровню к 
присваивается значение к 0 . Процесс обработки принимаемой ре¬ 
ализации начинается с первого дискрета, т. е. /= 1. 

Если логическая переменная принимает значение, равное еди¬ 
нице, а содержимое ЯП$ не превышает цифрового порога, то к 
содержимому ЯП$ прибавляется единица. Если же ^=0, то логи¬ 
ка работы схемы будет зависеть от содержимого ЯП^ При 
ЯП$ = 0 осуществляется переход к анализу следующего /+1 дис¬ 
крета дальности без изменения содержимого ЯП В противном 
случае содержимое ЯП$ уменьшается на единицу. 

В результате циклического накопления единиц в ячейках па¬ 
мяти на каком-то шаге содержимое ЯП$ превысит цифровой по¬ 
рог. При этом на индикатор выдается сигнал обнаружения цели 
в данном дискрете дальности. Проверка />% обеспечивает воз¬ 
врат к анализу первого дискрета после завершения обработки 
всей реализации в данном такте работы РЛС. 

Процесс накопления импульсов в обоих вариантах реализации 
цифрового обнаружителя для каждого такта работы РЛС начи¬ 
нается с момента излучения зондирующего импульса. Поэтому 
можно изменять частоту повторения импульсов по случайному 
закону в широких пределах. 

3, Последовательные обнаружители. Для рассмотренных ра¬ 
нее обнаружителей характерным является постоянное число N 
импульсов в обнаруживаемой пачке, поэтому они называются об¬ 
наружителями с фиксированным объемом выборки или классиче¬ 
скими. Применение таких обнаружителей обусловлено желанием 
упростить систему поиска по угловым координатам, когда этот 
поиск осуществляется с постоянной скоростью перемещения луча 
антенны. 

Как правило, в зоне поиска находится небольшое число целей, 
поэтому в обнаружителе анализируются главным образом «пус¬ 
тые» разрешаемые объемы (дискреты) число которых, как это 
показано в § 4.1, составляет сотни и даже тысячи. На анализе 
этих дискретов затрачивается столько же времени, сколько и на 
те, где присутствуют цели. Интуитивно чувствуется, что может 
быть предложена более рациональная процедура поиска: быстрый 
«просмотр» пустых дискретов и задержка на тех, где возникают 
подозрения о наличии там целей. 

Эта процедура может быть достаточно строго обоснована в рам¬ 
ках теории последовательного анализа Вальда [11]. Обнаружи¬ 
тели, построенные на основе теории Вальда, называют последо¬ 
вательными. Давно известны преимущества таких обнаружите¬ 
лей по среднему времени обнаружения, но применение их стано¬ 
вится возможным лишь при использовании антенн с электриче¬ 
ским управлением лучом и цифровой обработки сигналов в РЛС. 
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Последовательный обнаружитель содержит два пороговых ус¬ 
тройства с нижним к я и верхним к в порогами [67]. В цифровых 
обнаружителях эти пороги количественно равны числу накаплива¬ 
емых импульсов, необходимых соответственно для остановки по¬ 
иска и обнаружения цели. Если за время Г ф нахождения луча 
антенны в одном из угловых дискретов, которые последовательно 
«просматривает» антенна, возникает одно из условий 

к < к н (4.3.23) 

или 


к > к в , (4.3.24) 

где к — фактическое число накопленных импульсов, то выдается 
команда на переход луча антенны в следующий угловой дискрет. 
При этом в первом случае констатируется факт отсутствия цели, 
а во втором — ее наличие и грубо определяются угол пеленга (по 
номеру углового дискрета) и дальность. Оценка дальности произ¬ 
водится, как и в классическом обнаружителе, по тому дискрету 
дальности, в котором оказался превышен верхний порог многока¬ 
нального цифрового накопителя. 

Возможна также третья ситуация 

к п <.к<.к ВІ (4.3.25) 


при которой формируется команда на задержку луча антенны в 
данном положении на время анализа, обычно кратное времени 
Тф . В результате дополнительного анализа возникает одно из ус¬ 
ловий (4.3.23) или (4.3.24) и поиск продолжается. 

Если принять, что промежуток времени Г ф характеризует один 
этап обнаружения, то подобная процедура может рассматривать¬ 
ся как многоэтапная. На каждом этапе проверяется выполнение 
условий обнаружения цели. В зависимости от результатов провер¬ 
ки последующим этапом является продолжение поиска с конста¬ 
тацией факта наличия или отсутствия цели либо задержка анали¬ 
за еще на один или большее число этапов. 

При бинарном обнаружении, когда смесь сигнала с шумом или 
один шум, поступающие с приемника на АЦП, квантуются на два 
уровня, формулы для нижнего к ит и верхнего к вт порогов каждо¬ 
го из /п-этапов обнаружения имеют вид [11] 
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(4.3.27) 


Здесь т= 1, 2, 3, ...; к т — номер этапа обнаружения и число на¬ 
капливаемых на т-и этапе импульсов соответственно. Остальные 
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обозначения в формулах (4.3.26), (4.3.27) те же, что и в выраже¬ 
ниях (4.3.19) и (4.3.20). 

Как следует из (4.3.26) и (4.3.27), цифровые пороги к ят и к вт 
возрастают при переходе от одного этапа анализа сигнала к дру¬ 
гому. Это вызвано тем, что с увеличением времени анализа возра¬ 
стает объем анализируемой выборки, а следовательно, и отноше¬ 
ние сигнал-шум. Поэтому для сохранения заданных Р по и Р Л т не¬ 
обходимо увеличивать пороги. 

При последовательном обнаружении время анализа в каждом 
угловом дискрете, а следовательно, и число накапливаемых им¬ 
пульсов к являются случайными величинами. Для сравнения по¬ 
следовательной и классической процедур обнаружения вводят по¬ 
нятие среднего числа к сР накапливаемых импульсов. Очевидно, что 
последовательный анализ целесообразен, если & С р^& кл (где к КЛ — 
количество накапливаемых импульсов в классическом обнаружи¬ 
теле) при равенстве характеристик обнаружения Р и о и Р лт , а 
также отношений сигнал-шум. Однако встречаются ситуации, ког¬ 
да время анализа затягивается и к с р становится существенно 
больше к Кл . Это происходит при наличии цели в данном направ¬ 
лении, но малом отношении сигнал-шум. Чтобы избежать затяги¬ 
вания времени обнаружения применяют усечение процесса анали¬ 
за, т. е. прекращают анализ (испытания), если его время превы¬ 
шает некоторую заранее установленную величину [31, 67]. Эта 
величина может равняться, например, времени анализа в класси¬ 
ческом обнаружителе. Тогда последовательный обнаружитель с 
усеченным временем анализа будет заведомо не хуже классиче¬ 
ского обнаружителя. Правила усечения могут быть различными. 
Наиболее просто это делается при введении на некотором этапе 
одного порога к 0п , при котором реализуется только двуальтерна¬ 
тивная ситуация («цель есть», «цели нет»). 

В качестве примера на рис. 4.8 приведена схема, содержащая 
многоканальный накопитель и пороговые устройства ПУН и ПУВ 
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обнаружителя, у которого последовательный анализ производится 
на двух этапах, а третий этап служит для усечения времени ана¬ 
лиза [11, 31]. 

На первом этапе на пороговых устройствах устанавливаются 
соответственно цифровые пороги кщ и к в \. Если в результате срав- 
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нения накопленных единичных импульсов с порогами возникают 
условия (4.3.23), (4.3.24) (ситуации «нет—нет» или «да—да» со¬ 
ответственно), то формируется команда на переключение луча ан¬ 
тенны в следующее положение, а накопленные импульсы, превы¬ 
сившие верхний порог, подаются к индикатору наличия дели. По¬ 
явление условия (4.3.25) (ситуация «да—нет») приводит к выра¬ 
ботке команды на задержку луча антенны еще на один этап ана¬ 
лиза и формированию новых цифровых порогов к н2 и к в2 . Если 
второй этап также заканчивается ситуацией «да—нет», то луч ан¬ 
тенны задерживается в данном положении еще на один этап, а 
схема переключения порогов формирует одно значение порога 
&оп. По окончании третьего этапа луч антенны переходит в новое 
положение и в систему индикации поступают накопленные импуль¬ 
сы, если к>к 0 п • 

Схема рис. 4.8 может функционировать и как классический об¬ 
наружитель. Для этого включается лишь одно пороговое устрой¬ 
ство, а команды задержки поиска лучом антенны не формируются. 

4. Работа обнаружителей при наличии отражений от подсти¬ 
лающей поверхности. Основная особенность обнаружения сигна¬ 
лов при наличии отражений от подстилающей поверхности состоит 
в том, что наряду с собственными шумами приемника, отождеств¬ 
ляемыми с белым шумом, здесь необходимо учитывать мешаю¬ 
щие воздействия, которые представляют собой случайные процес¬ 
сы с коррелированными значениями. Как следует из (4.2.11) и 
(4.2.12), для построения оптимального обнаружителя необходимо 
знать корреляционные функции этих процессов. 

Если корреляционные функции заданы, то решение уравнений 
(4.2.11), (4.2.12) позволяет найти импульсную характеристику ре- 
жекторного фильтра (РФ), назначение которого ослабить спект¬ 
ральные составляющие принимаемой реализации с наибольшей ин¬ 
тенсивностью спектра помех. Этот фильтр иногда называют отбе¬ 
ливающим [40]. Такое наименование связано с тем, что неот¬ 
фильтрованные остатки помех на выходе фильтра в идеальном 
случае представляют собой белый шум. Поэтому та часть обнару¬ 
жителя, которая следует за РФ, решает задачу обнаружения сиг¬ 
налов в белом шуме. Таким образом, оптимальный обнаружитель 
сигналов, принимаемых в смеси с коррелированными помехами, 
должен содержать РФ, многоканальный накопитель, пороговое 
устройство (ПУ) и связанную с ним систему выбора цели. Так как 
основные элементы обнаружителя за исключением РФ рассматри¬ 
вались ранее, далее основное внимание будет уделено последнему. 

Заметим, что в радиолокации совокупность устройств, предна¬ 
значенных для выделения сигналов цели на фоне отражений от 
подстилающей поверхности и пассивных помех, называют систе¬ 
мой селекции движущихся целей (СДЦ)-. Это наименование свя¬ 
зано с тем, что режекция указанных мешающих воздействий ос¬ 
нована на разносе частот спектров полезных сигналов и помех, что 
обусловлено в конечном итоге движением цели. Если пользовать¬ 
ся названной терминологией, то следует сказать, что в рассматри- 
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ваемых условиях приема сигнала в состав обнаружителя входит 
система СДЦ, выполняющая роль РФ. 

Как показано в гл. 3, при обработке сигналов с использованием 
явлений внешней когерентности, спектр помех на выходе детекто¬ 
ра концентрируется относительно постоянной составляющей, а 
также около частоты повторения импульсов и ее высших гармо¬ 
ник, даже если РЛС установлена на подвижном объекте. Частот¬ 
ная характеристика РФ должна быть такова, чтобы эффективно 
«вырезать» эти области спектра. 

При аналоговом выполнении системы СДЦ она реализуется в 
виде устройства череспериодной компенсации (ЧПК) или набора 
РФ по одному на каждый дискрет дальности. 

В системах с цифровой обработкой сигналов оба указанных ва¬ 
рианта выполняются в единой конструкции цифрового фильтра 
(ЦФ) [97]. Чтобы показать это, рассмотрим цифровое устройство 
ЧПК. С выхода амплитудного детектора сигнал цели совместно 
с помехами подается на аналого-цифровой преобразователь. В от¬ 
личие от бинарного обнаружителя здесь должно применяться мно¬ 
гоуровневое квантование. Количество уровней квантования (раз¬ 
рядность АЦП) определяется требуемой точностью фильтрации и 
достижимыми скоростями преобразования аналог—код. Дело в 
том, что в ЦФ все вычисления, связанные с обработкой сигнала в 
каждом дискрете дальности, должны занимать время, меньшее 
или равное временному аналогу этого дискрета. Для типовых си¬ 
туаций он равен 1 мкс. Следовательно, на преобразование анало¬ 
гового сигнала в код отводится временной интервал порядка 
100.. .200 нс. Чем выше разрядность кода, тем сложнее выполнить 
АЦП, преобразования в котором укладывались бы в этот лимит 
времени. 

С выхода АЦП числовая последовательность, которая характе¬ 
ризует уровни принимаемого сигнала и помех в каждом дискрете 
дальности, поступает в оперативное запоминающее устройство 
(ОЗУ) и на сумматор. В ОЗУ каждое число задерживается на пе¬ 
риод повторения и далее преобразуется в дополнительный код. 
Сложение в сумматоре чисел, поступающих от АЦП в прямом ко¬ 
де, с дополнительными кодами задержанной числовой последова¬ 
тельности эквивалентно вычитанию по¬ 
следней. 

Упрощенная динамическая струк¬ 
турная схема цифровой системы ЧПК 
показана на рис. 4.9. Оперативное за¬ 
поминающее устройство как и ранее 
обозначено звеном с дискретной пере¬ 
даточной функцией г~\ преобразование в дополнительный код — 
знаком минус перед сумматором. Дискретная передаточная функ¬ 
ция ЧПК, связывающая входную х(г) и выходную у (г) числовые 
последовательности равна 

Я(г) = 1— г- 1 = — . (4.3.28) 

г 
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Если построить АЧХ данного фильтра, для чего следует в 
Н(г) заменить -г на е ісоТ и и' вычислить модуль полученного выра¬ 
жения, то нетрудно убедиться, что она плохо согласована с фор¬ 
мой спектральной плотности отражений от подстилающей поверх¬ 
ности и пассивных помех. Поэтому качество режекции помех по¬ 
лучается низким. Иногда для улучшения режекции рекомендуют 
использовать многозвенные ЧПК, состоящие из соединения звень¬ 
ев с передаточными функциями (4.3.28) [59, 117]. 

Более последовательным является путь синтеза, в результате 
которого проектируется ЦФ с требуемой степенью подавления по¬ 
мехи, имеющей заданную форму спектральной плотности. К сожа¬ 
лению, получить достоверное аналитическое выражение для спек¬ 
тральной плотности помехи чрезвычайно трудно, так как в каждом 
полете она зависит от многих факторов (высоты полета, характера 
подстилающей поверхности и плотности пассивных помех, углов 
отклонения луча антенны от направления полета и т. д.). Можно 
высказать лишь обобщенные требования к характеристикам фильт¬ 
ра. Например, он должен обеспечить подавление помехи на 
60...80 дБ в диапазоне частот от нуля до 500...800 Гц [62, 97, 
105]. Поскольку АЧХ ЦФ имеет периодическую структуру, такое 
же подавление помехи будет в области частоты повторения Р и и 
ее гармоник. Следует отметить, что подобная постановка задачи 
является типичной при синтезе ЦФ. Процедура синтеза сводится 
к выбору структуры фильтра и определению численных значений 
его коэффициентов [22, 27]. 

Режекторные ЦФ целесообразно конструировать в виде рекур¬ 
сивных фильтров, что дает более широкие возможности по выбору 
желаемой АЧХ. При этом часто находит применение каноническая 
форма таких фильтров, которая характеризуется минимально воз¬ 
можным числом устройств задержки. 

Рекурсивный фильтр 2-го порядка (рис. 4.10) может служить 
исходным блоком для построения более сложных канонических 
форм. Дискретная передаточная функция такого фильтра имеет 
вид 


Я Р (2) = 


а 0 ~Ь а 1 2 * Н~ а 2 2 ^ 

1 — Ь ± 2—1 — Ь 2 2—2 


(4.3.29) 
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Заметим, что передаточная функция (4.3.28) цифровой системы 
ЧПК получается как частный случай из (4.3.29), если в этом вы¬ 
ражении положить а 0 = 1, а\ = —1, а 2 =Ьі = Ь 2 =0. Передаточная 
функция (4.3.17) цифрового интегратора также может быть полу¬ 
чена из выражения (4.3.29), если принять а 0 = 1, &і=1, а\ = а 2 = 
= Ь 2 = 0. 

Наращивание сложности ЦФ достигается каскадным включе¬ 
нием представленного на рис. 4.10 фильтра. 

Синтез ЦФ сводится к такому выбору коэффициентов переда¬ 
точной функции (4.3.29), при котором реализуется требуемая ам¬ 
плитудно-частотная характеристика. Методика синтеза детально 
изложена в книгах [22, 27, 62]. Поэтому здесь рассмотрим лишь 
некоторые особенности реализации ЦФ при функционировании их 
в обнаружителях. В фильтре рис. 4.10 с помощью одних и тех же 
элементов (сумматоров, умножителей, устройств задержки) после¬ 
довательно обрабатываются сигналы, поступающие от каждого 
дискрета дальности. Поэтому он один заменяет набор из я д фильт¬ 
ров в аналоговой СДЦ, построенной по фильтровому принципу. 
Отмеченное обстоятельство предъявляет высокие требования к 
быстродействию элементов схемы. Если принять, что дискрет 
дальности составляет 150 м, то за 1 мкс в ЦФ рис. 4.10 должно 
быть выполнено пять операций умножения на постоянные коэф¬ 
фициенты и две операции сложения, т. е. скорость вычислений 
должна составлять 7* ІО 6 операций в секунду. 

С выхода ЦФ числовая последовательность подается на циф¬ 
ровой детектор, который исключает знаковый разряд из цифрово¬ 
го сигнала, и далее на первое пороговое устройство с регулируе¬ 
мым порогом, стабилизирующим уровень ложных тревог. Много¬ 
канальный накопитель со следующим за ним пороговым устрой¬ 
ством, на котором устанавливается цифровой порог, выполняется 
по рассмотренным ранее схемам в зависимости от того, какая 
процедура обнаружения (классическая или последовательная) 
принята в данном обнаружителе. 

4.4. Многоканальные когерентные обнаружители- 

измерители 

Эти устройства применяются, как правило, в РЛС с ВЧПИ и 
СЧПИ, так как в этих РЛС наряду с оценкой дальностей до цели 
имеется возможность при обнаружении грубо оценивать скорости 
сближения самолета с обнаруженными целями. Измерение скоро¬ 
сти сближения основано на анализе доплеровского смещения ча¬ 
стоты, что связано с учетом фазовых соотношений в принимаемом 
сигнале. Это обусловливает в основном применение в таких РЛС 
когерентных обнаружителей. 

Алгоритмы оптимального обнаружения при наложении условий 
когерентности обработки и отсутствия данных о дальности до це¬ 
лей и скоростей сближения с ними находятся на основе соотноше- 
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ний (4.2.11), (4.2.12). Показано [25, 86], что при обнаружении ко¬ 
герентного сигнала междупериодная обработка сигнала содержит 
два этапа: режекцию отражеций от земли и пассивных помех, а 
также согласованную фильтрацию, которая сводится к выделе¬ 
нию сигналов на фоне белых шумов в доплеровских фильтрах. 
При этом доплеровская фильтрация производится для сигналов, 
поступающих с каждого дискрета дальности. Таким образом, об¬ 
наружитель получается многоканальным. Общее число каналов 
подсчитывается по формулам (4.1.3) или (4.1.5). 

Задача режекции отражений от подстилающей поверхности и 
пассивной радиопомехи, которые в дальнейшем будем именовать 
для краткости просто помехами, подробно рассмотрена в преды¬ 
дущем параграфе. Поэтому здесь кратко остановимся только на 
особенностях ее решения в когерентных обнаружителях. Посколь¬ 
ку начальная фаза колебаний радиоимпульсов, приходящих с каж¬ 
дого дискрета дальности, неизвестна, теория оптимального приема 
требует установки на выходе УПЧ двух фазовых детекторов — 
ФДі и ФД 2 > на которые подаются опорные сигналы, находящиеся 
в квадратуре (рис. 4.11). Аналого-цифровые преобразователи 



Рис. 4.11 


АЦП\ и АЦП 2 , установленные на выходах ФД\ и ФД 2 , формируют 
числовые последовательности для двух цифровых режекторных 
фильтров — ЦРФ\ и ДРФ 2 . Если опорное напряжение, когерент¬ 
ное с зондирующим сигналом, имеет фиксированную частоту, рав¬ 
ную номинальному значению ПЧ, то область максимальной интен¬ 
сивности спектральной плотности помехи, соответствующая прие¬ 
му помехового сигнала по основному лучу антенны, будет переме¬ 
щаться по оси частот при изменении скорости самолета. Для по¬ 
давления такой помехи в ЦРФ можно поступить двояко: пере¬ 
страивать ЦРФ путем изменения коэффициентов его передаточной 
функции или вводить в опорный сигнал смещение частоты на ве¬ 
личину Р с , учитывающее собственное движение самолета. Послед¬ 
нее решение реализуется технически проще, поэтому оно принято 
в дальнейшем изложении. 

Следует отметить, что системы компенсации собственного дви¬ 
жения самолета, применяемые в РЛС с СЧПИ и ВЧПИ, не очень 
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критичны к точности измерения скорости самолета. Дело в том, что 
здесь режекция играет вспомогательную роль, так как основная 
селекция производится в доплеровских фильтрах. Введение ре- 
жекции позволяет снизить, требования к динамическому диапазо¬ 
ну системы доплеровской фильтрации и тем самым облегчить ее 
конструирование. Если принять, что динамический диапазон по¬ 
лезного сигнала, на который рассчитывается система фильтрации, 
равен 40... 50 дБ, а помеха составляет 60... 80 дБ над пороговым 
сигналом, то ЦРФ должен обеспечить подавление помехи на 
10...40 дБ, следовательно, его структура может быть сравнитель¬ 
но простой [89]. Каждый из двух ЦРФ строится по тем же прин¬ 
ципам, что ЦРФ в некогерентном обнаружителе, т. е. осуществля¬ 
ется последовательная обработка сигналов во всех дискретах 
дальности. В РЛС с СЧПИ и особенно с ВЧПИ этих дискретов 
существенно меньше, чем при низкой частоте повторения импуль¬ 
сов, поэтому объем памяти ОЗУ таких фильтров будет невелик. 

Если пренебречь требованиями оптимальности и оставить лишь 
один канал обработки сигналов, включающий соответственно один 
ФД, АЦП и ЦРФ, то, как показано в [25], при быстрых флюктуа¬ 
циях сигнала потери составляют величину, близкую к }/ г 2. Обычно 
такие схемы приводятся в литературе при описании систем СДЦ 
в импульсно-доплеровских РЛС [108, 117]. 

Для дальнейшего анализа будет сохранена двухканальная схе¬ 
ма обработки (рис. 4.11), заимствованная из [86]. Схема рис. 
4.11 отображает упрощенную структуру специализированного 
цифрового вычислителя с сопрягаемыми элементами, который 
входит в состав когерентного обнаружителя. На схеме не показа¬ 
на система стабилизации уровня ложных тревог и не раскрыта 
логика работы цифрового порогового устройства ПУ при различ¬ 
ных процедурах обнаружения. Указанные элементы строятся по 
тем же принципам, что и в некогерентных обнаружителях, рас¬ 
смотренных в § 4.3. 

Как и ранее будем считать, что сигнал приходит с г-го дискре¬ 
та угла и /-го дискрета дальности. Поскольку все дискреты равно¬ 
правны, для упрощения записи сигнала индексы і и / опускаются. 
При учете только полезного сигнала пачка импульсов, приходящая 
с выхода УПЧ, описывается выражением (4.3.2), если в нем поло¬ 
жить СО о — СОпр, ф& — фо и 

Ф ((—к Т и ) = 2 я ( і—к Т в ) Рдп, 

где Р т — доплеровская частота сигнала цели, расположенной в 
данном дискрете. На рис. 4.11 смещением частоты Р с опорных 
сигналов учитывается собственная скорость самолета, а ф! — не¬ 
который постоянный сдвиг фаз опорного сигнала. 

На выходе фильтров фазовых детекторов ФД\ и ФД 2 образу¬ 
ются последовательности видеоимпульсов щ(і) и и 2 (і), огибающие 
которых в разных каналах находятся в квадратурах и изменяются 
с разностной частотой / 7 Ц =./ 7 ДІІ — Р с . При точной компенсации соб¬ 
ственного движения самолета частота Р ц характеризует радиаль- 
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ную скорость цели. На основе напряжений и\{і) и и 2 (і) аналого- 
цифровые преобразователи АЦП\ и АЦП 2 формируют числовые 
последовательности х\{пТ в ) и Х 2 (пТ и ). Если для сокращения за¬ 
писи ввести комплексное число х пр (п7’ и ) =хі (пТ и ) +}Х 2 (пТ а ), то 
для комплексной числовой последовательности у П р(я7и) на выхо¬ 
дах идентичных по своим характеристикам цифровых режектор- 
ных фильтров получим 

00 

Упр (п т и ) = ^ § Р (кТ„) х пр [(п—к)Т и ]. (4.4.1) 

к—О 

Импульсная характеристика §р(пТ и ) режекторного фильтра связа¬ 
на с его дискретной передаточной функцией Н ѵ (г) посредством 
^-преобразования (4.3.13). 

Набор цифровых полосовых фильтров ( ЦПФ) условно обозна¬ 
чен на рис. 4.11 прямоугольниками, пронумерованными от 1 до 
Л^/2, на каждый из фильтров поступают цифровые последователь¬ 
ности уі(пТ и ) и у 2 (пТ и ). 

Для получения алгоритма работы оставшейся части схемы рис. 
4.11 представим выходные числовые последовательности РФ в ви¬ 
де комплексного цифрового сигнала 

Упр (пТ п ) = у с (пТ и ) + у ш (п Т и ), (4.4.2) 

где ус(пТ в ) и Уш(пТ и ) — числовые последовательности, характе¬ 
ризующие полезный сигнал и шум соответственно. 

Для сигнала у с (пТ и ) имеем 

Ус (п Т и ) = Уо (п Т ш ) е /(2я " г и +ф «) . (4.4.3) 

Здесь Уо(пТ и ) — амплитуда сигнала, зависящая от формы пачки 
принимаемых импульсов, а Р ц и ф ц — соответственно частота и 
начальная фаза сигнала, которые считаются неизвестными. 

Необходимо найти систему, осуществляющую согласованную 
фильтрацию сигнала у с (яГ и ), с учетом того, что он сопровождает¬ 
ся белым шумом Уш(яГи). 

Так как частота сигнала неизвестна, система должна быть 
многоканальной, т. е. содержать набор доплеровских фильтров. 
Если принять, цто полоса пропускания каждого фильтра определя¬ 
ется соотношением (4.1.4) и соответствует такой же расстройке 
между ними, то можно говорить лишь о согласованной фильтра¬ 
ции для отдельных дискретов разностной частоты, равных Рці= 

= //Л^7 1 и , где 1= 1, N/2 — номер доплеровского фильтра. 

Принимая, как это обычно делается при анализе регулярного 
сигнала, пачку импульсов прямоугольной, т. е. уо(пТ и ) =у 0 =соп5І, 
запишем сигнал у с ті(і) для 1-й разностной частоты р ц і=1/МТ п в 
форме (4.3.4) 

Усп (І) = у 1 Уо* ПЬ 6+Фц) б (і-к Т а ), (4.4.4) 

к=0 
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ГД е \|)г=2л;//ІѴ — фазовый сдвиг сигнала разностной частоты \Рщ= 
= 1/ЫТ И , возникающий за период Т и повторения импульсов. 

Теперь задача синтеза свелась к отысканию согласованного 
фильтра для комплексного сигнала с известной частотой и неиз¬ 
вестной начальной фазой. Методика ее решения изложена в [29]. 
В основе определения оптимальной импульсной характеристики 
Шоі(пТ и ), которая теперь будет комплексной, лежит соотношение 
(4.3.6). Для рассматриваемого случая оно запишется в виде 

йтоі (0 = Сі у*с п (Т обл — 0- (4.4.5) 

Здесь С\ — произвольная постоянная, а у * с ті(і) — комплексно¬ 
сопряженная функция сигнала у с ті(і )• 

Поскольку начальная фаза <р ц неизвестна, в соотношение 
(4.4.5) должен входить сигнал с нулевой начальной фазой. Учет 
неизвестной фазы производится в цепях, следующих за согласо¬ 
ванным фильтром. 

Из (4.4.4) и (4.4.5) находим 

бг0/(0= 2 ёо * ЧЬк 6[(ЛГ-1 -6)Г и -і], (4.4.6) 

где §о=С\Уо. 

Меняя порядок суммирования, получим 

ёго/(0= ё ° ъ~ П ”~ 1 ~ ті Чі-кТ И ) . (4.4.7) 

к=0 

Следовательно, оптимальная импульсная характеристика I -го 
фильтра будет иметь вид 

бо і№ = 8о <Г і(М -'- п) Ъ. (4.4.8) 

Значение § 0 пропорционально амплитуде у 0 входного сигнала. 

Комплексный полезный сигнал \ с і на выходе /-го фильтра в 
момент окончания пачки найдем на основании теоремы о свертке: 

ЛГ-1 

Ѵ с / = »іс/ +/ щ С/ = 2 бо/ №— 1) т а —к Т ѵ ] х 
Ху«(*^-ѵ! г, у, = 

О 

N-1 

= 2 б* Уо* 1 ** = М8оУо С05 фц+/ЛГ §0 Уо 8ІП фц. (4.4.9) 

*=О 

Для устранения неизвестной начальной фазы ф ц можно опре¬ 
делить модуль | ѵ с г | комплексного цифрового сигнала ѵ с і . Из 
(4.4.9) получаем 

К/І = #бо*/о- (4.4.10) 

Следовательно, в фильтре произошло накопление N импульсов 
пачки. 
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Чтобы устранить операцию извлечения корня, достаточно срав¬ 
нить с порогом квадрат модуля сигнала, как это показано на рис. 
4.11. Можно еще упростить схему, если заменить сумму квадра¬ 
тов суммой модулей 

I N § 0 у о соз фц | + 1 N § 0 у 0 зіп ф ц I;. 

Такие модульные обнаружители [84] достаточно просто реализу¬ 
ются в цифровых схемах, так как для вычисления модуля доста¬ 
точно исключить знаковый разряд в полученном числе. Наконец, 
возможно сравнивать с порогом только наибольший из указанных 
модулей. В статье [21] показало, что использование таких экстре¬ 
мальных статистик дает существенный выигрыш в объеме обору¬ 
дования, а при значительном размере анализируемых выборок 
проигрыш в сравнении с оптимальными схемами будет сравнитель¬ 
но небольшим. 

Конструирование цифровых фильтров непосредственно по соот¬ 
ношениям (4.4.7) и (4.4.8) затруднено ввиду большого числа 
арифметических операций, которые должны выполняться в реаль¬ 
ном времени. Поэтому изыскиваются приемлемые упрощения вы¬ 
числительных процедур. 

Соотношение (4.4.9) для некоторой произвольной числовой по¬ 
следовательности Упр(яГи) имеет вид 

до_і _— /л 

Уп Р 1 = ёо^Увр(^Т в )е ы (4.4.11) 

к =О 

и с точностью до постоянного множителя совпадает с дискрет¬ 
ным преобразованием Фурье (ДПФ) комплексного цифрового 
сигнала УіцДлГи). Другими словами, многофильтровый когерент¬ 
ный обнаружитель в вычислительном плане представляет устрой¬ 
ство, выполняющее гармонический анализ числовой последователь¬ 
ности у П р (пТ и ) , в результате которого определяются амплитуды 
сигналов с /-ми частотами, содержащимися в этой последователь¬ 
ности. 

Продуктивность такого подхода к трактовке функционирования 
рассматриваемой схемы состоит в том, что к настоящему времени 
получены значительные теоретические результаты и аппаратурные 
проработки вычислений ДПФ по ускоренным алгоритмам, именуе¬ 
мым быстрым преобразованием Фурье (БПФ). Алгоритмы БПФ 
существенно уменьшают число арифметических операций при вы¬ 
числениях по формуле (4.4Л1), а следовательно, сокращают вре¬ 
мя вычисления [89]. Вместе с тем в [9] отмечается, что обработка 
радиолокационных сигналов в реальном времени по алгоритмам 
БПФ возможна лишь в специализированных вычислителях, по¬ 
строенных на основе многопроцессорных схем. В статье [114] при¬ 
водится описание такого вычислителя, который обеспечивает вы¬ 
деление сигналов в 512-ти доплеровских фильтрах. 

Процедура БПФ полностью отвечает алгоритму оптимальной 
системы обнаружения сигнала с неизвестными доплеровской ча- 
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стотой и начальной фазой. Здесь упрощение аппаратуры обнару¬ 
жителя достигается лишь рационализацией самого процесса вы¬ 
числения. Второе направление в разработке обнаружителей сигна¬ 
лов с неизвестной частотой состоит в упрощении алгоритма 
(4.4.11) за счет отхода от требований строгой оптимальности об¬ 
наружителя. В качестве одного из характерных примеров реали¬ 
зации этого направления можно указать на так называемые фазо¬ 
вые обнаружители [62, 84]. 

Считая, что разностная частота Р ц сигнала неизвестна, обозна¬ 
чим его фазу через ф цп , т. е. примем 


Ф„ п = 2я п Т а + ф ц . (4.4.12) 

Тогда из (4.4.9) находим 

2 с 08 ^— ^ ЬУд + І ^)1- ( 4 - 4 - 


ѵ с і = ёоУо 


13) 


к =О 


к =О 


В фазовом обнаружителе решение о наличии сигнала принима¬ 
ется на основе анализа только его фазовых соотношений, т. е. с 
порогом сравнивается статистика 






+ 


ГІѴ— 1 


5 ] . ЬЪ) 

_*=о 



(4.4.14) 


Будем считать, что в (4.4Л4) фаза ф ц ь сигнала искажена сопро¬ 
вождающими его шумами, не отмечая этого дополнительными 
индексами в обозначении фазы. 

Вместо квадратного корня из суммы квадратов могут сравни¬ 
ваться с соответствующими порогами сама сумма квадратов, сум¬ 
ма модулей или наибольший из модулей, как об этом говорилось 
ранее при обсуждении схемы рис. 4.11. Такой подход несколько 
упрощает аппаратуру обнаружителя без существенного ухудшения 
характеристик обнаружения. Однако в любом случае обнаружи¬ 
тель должен формировать суммы косинусов и синусов выбороч¬ 
ных значений фазовых сдвигов ф Ц й принимаемых реализаций от¬ 
носительно фаз к^і опорного сигнала для тех же выборочных ди¬ 
скретов к. Основное упрощение аппаратуры в фазовых обнаружи¬ 
телях достигается благодаря применению квантования фаз на ма¬ 
лое число уровней [84]. 


4.5. Автоматические обнаружители 
(автоматы захвата) 

1. Автоматические обнаружители РЛС и головок самонаведе¬ 
ния при сопровождении одной цели. В РЛС с НЧПИ производится 
захват цели по углам и дальности. Поэтому такая РЛС содержит 
два автоматических обнаружителя. Сначала РЛС переводится в 
режим автосопровождения по углам, а затем по дальности. Авто¬ 
матический обнаружитель угломерного канала срабатывает от 
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принимаемых пачек импульсов, образующихся при поиске цели по 
углам. Благодаря стробированию приемника РЛС стробом даль¬ 
ности, положение которого задается оператором или автоматиче¬ 
ской системой целеуказания, на обнаружитель подаются сигналы 
лишь от одной цели. Поэтому накопитель автомата захвата в про¬ 
стейшем случае может быть выполнен в виде накопительного кон¬ 
денсатора, сопрягаемого с цепями заряда и разряда. 

После захвата цели по углам последовательность импульсов, 
отраженных от сопровождаемой цели, поступает непрерывно с 
дискрета дальности, занимаемого целью. Для захвата цели по 
дальности при использовании аналогового дальномера, вводится 
поиск в пределах зоны поиска по дальности (ЗПД). В процессе 
поиска периодически изменяется напряжение дальности на выхо¬ 
де дальномера, а следовательно, и временное положение узкого 
строба дальности внутри ЗПД. Чтобы сократить время захвата 
пели, желательно уменьшать размеры т зпд этой зоны. Факторами, 
ограничивающими уменьшение ЗПД, являются: ошибки а д целе¬ 
указания по дальности, скорость сближения а С б и период обзора 
Т об пространства по углам; обычно выбирают 


Т-зпд ^ (6 СТд а сб Т об). 


(4.5Л) 


Здесь первое слагаемое характеризует максимально возможную 
ошибку системы целеуказания, а второе — смещение отметки це¬ 
ли на индикаторе дальности за один цикл обзора по углам. 

Если в пределах ЗПД расположена цель, то при ее поиске по 
дальности на входе обнаружителя образуется пачка импульсов, 
число которых 

Л^д = Т стр ^пд/^ЗПД ^и» (4.6.2) 

где Тстр — длительность строба дальности, а і п д — время прохода 
стробом дальности зоны поиска т зпд . 

Чтобы произошел захват цели,- в обнаружителе должно быть 
накоплено не менее ІѴ д0 импульсов. Число Л^ д0 определяется тре¬ 
буемой точностью измерения дальности. Подставляя, в (4.5.2) вме¬ 
сто ІѴ Д значение ІѴ д0 , найдем допустимое время і/ пд поиска: 

(4.5.3) 

На практике і п д составляет от десятых долей до единиц се¬ 
кунды. 

Схема автоматического обнаружителя канала дальности прак¬ 
тически совпадает с аналогичной схемой угломерного канала. При¬ 
менение цифрового дальномера совместно с цифровым многока¬ 
нальным обнаружителем-измерителем исключает этап поиска це¬ 
ли. В РЛС с высокой частотой повторения импульсов к рассмот¬ 
ренным автоматическим обнаружителям добавляется обнаружи¬ 
тель канала измерения скорости сближения. 

В импульсных РГС захват цели и перевод аппаратуры головки 
в режим автосопровождения производится, как правило, когда ра- 
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кета находится на подвеске. Для облегчения условий захвата с 
РЛС передаются команды целеуказания по углам, дальности или 
частоте повторения импульсов. Ошибки системы целеуказания по 
углам, которая обеспечивает синхронное перемещение антенн РЛС 
и РГС, невелики, и цель всегда оказывается в угле поля зрения 
РГС (в зоне пеленгационной характеристики угломера РГС). По¬ 
этому дополнительный поиск по углам в радиолокационных голов¬ 
ках не применяется. Целеуказание по дальности или частоте по¬ 
вторения импульсов достигается путем передачи от РЛС в авто¬ 
селектор головки метки дальности, положение которой на оси вре¬ 
мени соответствует задержке отраженного от цели сигнала. В ав¬ 
томатическом обнаружителе, содержащем схему поиска, происхо¬ 
дит захват метки дальности, после чего стробирование приемника 
РГС осуществляется на такой временной задержке, где ожидается 
появление приходящего от цели сигнала. Когда интенсивность 
сигнала цели увеличивается до требуемого значения, автоматиче¬ 
ский обнаружитель срабатывает и переводит угломерный канал 
РГС и ее автоселектор в режим автосопровождения. 

После пуска ракеты захват цели чаще всего сохраняется. Если 
по каким-либо причинам произошла потеря цели на траектории, 
то обнаружитель переводит РГС в режим поиска по дальности 
или частоте повторения импульсов. При этом в полуактивную РГС 
вводится канал синхронизации, который принимает сигналы стан¬ 
ции подсвета цели и бланкирует (отключает) автоматический об¬ 
наружитель на время действия этих сигналов. Таким способом ис¬ 
ключается возможность захвата проникающего сигнала. 

В РГС, использующей непрерывный сигнал подсвета цели, при¬ 
меняется целеуказание по углам и скорости сближения. В таких 
РГС захват цели головкой всегда происходит после пуска ракеты. 
Поэтому этап поиска цели по доплеровской частоте оказывается 
неизбежным, так как даже при очень точной работе системы целе¬ 
указания при нахождении ракеты на подвеске происходит рас¬ 
стройка автоселектора за время выхода ракеты из зоны высокого 
уровня проникающего сигнала. Для систем полуактивного само¬ 
наведения с непрерывным сигналом подсвета цели очень актуаль¬ 
ным является сокращение времени поиска, так как затягивание 
процесса поиска может привести к выходу цели из угла поля зре¬ 
ния антенны РГС и захват цели станет невозможным. Однако 
увеличение скорости поиска ухудшает характеристики обнаруже¬ 
ния, поскольку сокращается время накопления сигнала в обнару¬ 
жителе. 

Частичное устранение противоречия между скоростью поиска 
и качеством обнаружения достигается применением, например, од¬ 
ного из вариантов процедуры последовательного обнаружения, 
реализуемого в так называемом двухэтапном обнаружителе [82]. 
На первом этапе выполняется быстрый поиск с малым временем 
накопления і и низким порогом в автоматическом обнаружителе. 
Когда накопленный сигнал превышает порог, поиск останавлива¬ 
ется на фиксированное время анализа второго этапа и соответ- 
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ственно повышается уровень порога в обнаружителе. Превышение 
второго порога означает, что остановка поиска была вызвана по¬ 
явлением сигнала. Происходит захват цели, т. е. головка перево¬ 
дится с помощью обнаружителя в режим автоматического сопро¬ 
вождения цели по углам и скорости сближения. 

Если в результате анализа на втором этапе обнаружение не 
произошло, то поиск продолжается, так как его остановка была 
вызвана выбросом шума. Возможность остановки поиска шумами 
приводит к тому, что время поиска ^ П н оказывается случайной ве¬ 
личиной, и для его оценки пользуются средним значением [82] 

Ішср^^-О+Мм) 2 ~ ?т . (4-5.4) 

* * по 

Здесь Д/ 7 дп=/ 7 дпм — ^дпшіп — диапазон поиска по частоте; 
ѵ п [Гц/с] — скорость поиска по частоте; п л — среднее число лож¬ 
ных срабатываний обнаружителя в единицу времени; Р ио — веро¬ 
ятность правильного обнаружения. 

Существует оптимальная скорость поиска, при которой ^нср 
достигает минимума. Действительно, при малой скорости время 

поиска увеличивается, а при большой скорости поиск затяги¬ 
вается из-за частых остановок, вызываемых ложным срабатыва¬ 
нием обнаружителя. 

Показано [82], что оптимум не очень критичен и составляет 

^о = (0,05... 0,1)ДР стр , (4.5.5) 

где ДГстр — полоса пропускания строба скорости в автоселекторе. 
Обычно величина Д/^тр составляет 1...2 кГц [108]. Поэтому оп¬ 
тимальное значение скорости поиска составляет у П о = 50... 
... 300 кГц/с. 

В РГС с квазинепрерывным сигналом поиск по частоте Допле¬ 
ра дополняется поиском по дальности. Если реализуются последо¬ 
вательные процедуры поиска в том и другом канале, то время по¬ 
иска, определяемое соотношением (4.5.4), должно быть увеличено 
в скважность раз. 

Захват цели в тепловых и лазерных ГСН также выполняется с 
помощью автоматического обнаружителя. Особенность обнаруже¬ 
ния цели в ТГС и ЛГС обусловлена малым углом поля зрения оп¬ 
тической системы этих головок, что заставляет применять наряду 
с целеуказанием по углам систему поиска (сканирования) по уг¬ 
ловым координатам относительно угла, выдаваемого системой це¬ 
леуказания. Обнаружитель содержит схему накопления сигнала 
и пороговое устройство. 

2. Автоматические обнаружители при сопровождении нескольких целей. 
Наиболее известны два способа сопровождения нескольких целей с помощью- 

одной РЛС: сопровождение на проходе и дискретное переключение луча ан¬ 
тенны только на те цели, которые должны сопровождаться [55]. Достоинство* 
первого способа в том, что сохраняется режим обзора при сопровождении, а 
следовательно, остается возможность обнаружения новых целей. Основной не¬ 
достаток этого способа — большая дискретность в обновлении данных о сопро- 
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вождаемых целях. Второй способ сопровождения нескольких целей частично 
лишен этого недостатка, так как луч антенны направляется только на сопро¬ 
вождаемые цели. Наиболее просто он реализуется в РЛС с электрическим уп¬ 
равлением лучом [3]. Недостатком такого способа является утрата контроля 
воздушной обстановки после перехода РЛС в режим сопровождения. Однако 
этот недостаток свойствен и РЛС автоматического сопровождения одной цели. 

Дискретность поступления сигналов при сопровождении нескольких целей 
вызывает ряд особенностей в построении автоматических обнаружителей. За 
время получения отраженного от цели сигнала должно произойти обнаружение 
цели и измерение ее координат. Поэтому требуется рационально распределить 
сравнительно небольшое время Гобл существования сигнала на интервал обна¬ 
ружения и іинтервал измерения. Жесткий лимит на время обнаружения застав¬ 
ляет исключать режим поиска и вводить многоканальные схемы в автомати¬ 
ческие обнаружители. 

Если совместно с рассматриваемыми РЛС применяются ракеты с полуак¬ 
тивными РГС, то при работе РГС возникают те же задачи обнаружения сиг¬ 
нала и измерения координат цели по дискретным данным. Достаточно харак¬ 
терный пример решения подобных задач приведен в [77]. Там рассмотрена 
схема полуактивной РГС, работающей при непрерывном сигнале подсвета цели, 
когда РЛС сопровождает одну цель, и при таком же сигнале, но появляющем¬ 
ся периодически при сопровождении станцией нескольких целей. В последнем 
случае сигнал, принимаемый РГС, представляет собой посылки высокочастот¬ 
ных колебаний, которые в зависимости от числа целей, сопровождаемых РЛС, 
следуют с периодом Г О б=0,2б...2 с. Средний коэффициент заполнения этого пе¬ 
риода составляет б..*2і0%. Принимаемый сигнал должен быть обнаружен, после 
чего автоматический обнаружитель подключает цепи измерения в автоселекторе 
и 'блоке углового сопровождения цели. По окончании сигнала этот же обнару¬ 
житель переводит измерительные системы в режим памяти. 

Упрощенная структурная схема обнаружителя с сопрягаемыми устройства¬ 
ми показана «а рис. 4.12. Сам автоматический обнаружитель обведен на схеме 
пунктирными линиями. Смеситель См , узкополосный усилитель промежуточной 
частоты УУПЧ , ограничитель Огр, частотный детектор ЧД, управитель и уп¬ 
равляемый гетеродин УГ образуют схему автоселектора, который осуществляет 
автоматическое слежение за частотой Доплера. Детальный анализ схемы авто¬ 
селектора проведен в гл. б. Здесь же кратко поясняются принципы ее функцио¬ 
нирования, что необходимо для понимания работы обнаружителя. 
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Рис. 4.12 


Сигнал на смеситель См автоселектора (поступает с УПЧ приемника РГС. 
Этот сигнал содержит доплеровское смещение частоты, обусловленное взаимным 
перемещением цели, ракеты и самолета со станцией подсвета цели. Взаимо¬ 
действие принимаемого сигнала с напряжением УГ приводит к появлению на 
выходе См колебаний с частотой / П р. В режиме слежения за доплеровским" 
•сигналом эта частота близка к частоте /про настройки УУПЧ. Полоса пропус- 
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каяия УУПЧ составляет Л/ П р =| 6 кГц вместо двухиилогерцовой волосы, обычно 
используемой в головках с непрерывным сигналом іітодсвета цели. -Необходи¬ 
мость расширения волосы при дискретном поступлении сигнала вызвана тем» 
что маневр цели между дискретами может вызвать потерю цели, если принять 
А/пр=І2 кГц. 

Предварительная настройка автоселектора (производится по сигналам целе¬ 
указания от РЛС , вод действием которых изменяется частота У Г так, чтобы 
сигнал сопровождаемой цели оказывался в полосе пропускания УУПЧ. 

Сигнал с выхода УУПЧ через ограничитель поступает на ЦФ обнаруже¬ 
ния, представляющие собой гребенку из 30 фильтров с полосой пропускания 
200 Гц каждый (рис. 4.13,а), и на ЦФ подтверждения, настроенный на часто¬ 
ту /про (рис. 4.13,6). Полоса пропускания ЦФ подтверждения также равна 
200 Гц. Набор фильтров в канале обнаружения представляет собой, по суще¬ 
ству, накопительное устройство многоканального когерентного обнаружителя» 
описанного в § 4.4. 



В течение первых 60 мс принятый сигнал накапливается в том фильтре 
обнаружения, в котором он появился. Если сигнал после накопления превышает 
порог, то в блоке дискретной логики вырабатывается постоянное управляющее 
напряжение, значение которого зависит от номера фильтра обнаружения. Воз¬ 
действуя через управитель на УГ, это напряжение так меняет частоту послед¬ 
него, что частота колебаний на выходе См становится равной /про и сигнал 
цели попадает в ЦФ подтверждения. При достаточной интенсивности прини¬ 
маемого сигнала превышается порог в канале подтверждения и вырабатывается 
команда захвата. По этой команде замьжается цепь плавной подстройки УГ 
в автоселекторе и цепи блока углового сопровождения (БУС) и осуществляет¬ 
ся сопровождение цели по углам и скорости сближения. 

После пропадания сигнала обнаружитель переводит каналы измерения в 
режим памяти, при котором фиксируется частота УГ и запоминается направле¬ 
ние на цель. Таким образом, рассмотренный обнаружитель обеспечивает бес¬ 
поисковое обнаружение сигнала в каждом цикле облучения цели. 



ГЛАВА ПЯТАЯ 


Радиоэлектронные измерители дальности 

и ее производных 


5.1. Основные положения теории оптимального 
измерения дальности и ее производных 

Обнаружение целей и грубое измерение их координат, осуще¬ 
ствляемые в обнаружителе-измерителе, позволяют отселектировать 
цели и подать в каждый канал многоканального радиоэлектронно¬ 
го . измерителя (РЛС, теплопеленгатора и ГСН ракет) сигналы 
только от одной цели. Точность измерения такого измерителя на 
один-два порядка выше, чем обнаружителя-измерителя [7]. Бла¬ 
годаря селекции целей можно условно считать, что на вход прием¬ 
ного тракта измерителя поступает сигнал и с [і, х(^)] только от 
одной цели. Этот сигнал сопровождается шумовым напряжением 
и ш (і). Поэтому принимаемая реализация и иѵ {і), которая должна 
обрабатываться в измерителе, задается соотношением 

^пр (0 = ^с х (^)] Т~ (0* (5.1.1) 

Здесь х(^) і — вектор-функция измеряемых параметров; составляю¬ 
щими его применительно к измерению дальности и ее производ¬ 
ных по времени являются дальность, скорость сближения, ускоре¬ 
ние сближения. 

Полезный сигнал связан с измеряемыми параметрами в общем 
случае нелинейной зависимостью, структура которой определяет¬ 
ся видом сигнала (непрерывный, импульсный и т. д.) и способом 
кодирования параметра в сигнале. В оптимальном измерителе по¬ 
лучается оценка х(і) процесса х(і ), имеющая минимальную сред¬ 
неквадратическую ошибку (СКО) воспроизведения. Если измеряе¬ 
мый векторный процесс х(^) связан с сигналом нелинейно, то син¬ 
тез измерителя выполняется на основе теории нелинейной опти¬ 
мальной фильтрации [ИЗ], в противном случае пользуются ре¬ 
комендациями теории оптимальной линейной фильтрации [25, 
100 ]. 

В большинстве практически важных применений оптимальные 
измерители, синтезированные на основе указанных выше теорий, 
можно разделить на две части: практически безынерционный дис¬ 
криминатор (в общем случае нелинейный) и линейные фильтрую¬ 
щие цепи [31]. В дискриминаторе осуществляется «извлечение» 
оцениваемого процесса х(/) из сигнала и с [і, х(/)], а фильтрация 
этого процесса от шумов производится в линейных сглаживающих 
цепях. Поэтому процедура синтеза измерителя может выполнять¬ 
ся в два этапа. Сначала синтезируется дискриминатор, а затем 
сглаживающие цепи (фильтр). При последовательном примене¬ 
нии теории нелинейной фильтрации упомянутое разделение изме¬ 
рителя на две части следует из этой теории, если аппроксимиро- 
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вать апостериорную плотность распределения вероятностей смеси 
и пр (і) многомерным гауссовским распределением [113]. 

В виду широкополосности дискриминатора время обработки в 
нем напряжения и пѵ {і) существенно меньше времени корреляции 
процесса х(^). Поэтому на интервале обработки можно считать 
х= сопзі и использовать для синтеза дискриминатора теорию 
оценки параметров. В качестве критерия, на основе которого син¬ 
тезируется дискриминатор, удобно принять максимум функции 
правдоподобия (МФП). Для большинства практически важных 
приложений оценка МФП является асимптотически эффективной, 
т. е. обладает минимальной дисперсией. Это согласуется с приня¬ 
тым ранее критерием минимума СКО для измерителя в целом. 

Для формирования функции правдоподобия заменим непре¬ 
рывную реализацию и^Хі) совокупностью точек (вектором и пр ), 
характеризующих значения и пр (і) в дискретные моменты времени 
іи іъ •••> іт* Максимум функции правдоподобия /?і(и пр /х) находят 
в результате решения уравнения правдоподобия: 

Ѵя Рі (^пр/х) = 0, (б. 1.2) 


где 



--} — оператор градиента по компонентам 

дх п ) 


вектора х. 

Поскольку шумы аддитивны, удобно ввести статистику А(х), 
именуемую логарифмом отношения правдоподобия 


Л (х) = 1п {р 1 (и пр /х)ір 0 (и пр ). (5.1.3) 

Здесь ро(и П р) — функция правдоподобия при отсутствии полезно- 
го сигнала в принимаемой реализации. Тогда уравнение правдо¬ 
подобия (5Л.2) переходит в 


ѵ* А (X) = 0. 


(5.1.4) 


Отметим схожесть статистик, используемых при обнаружении 
сигнала и оценке его параметров. В обоих случаях оптимальное 
устройство обработки формирует отношение правдоподобия, но 
при обнаружении оно сравнивается с порогом (4.2.3), а при оцен¬ 
ке параметров находится его максимум. Если условия приема оди¬ 
наковые, т. е. принимаемый сигнал и сопровождающие его шумы 
одни и те же, то при обнаружении и при оценке параметров прием¬ 
ный тракт, в котором формируется отношение правдоподобия, убу¬ 
дет общим. Различными будут лишь оконечные элементы: при 
обнаружении устанавливается пороговое устройство (ПУ), а при 
оценке параметров — устройство определения максимума Л(х). 

Для практически важных случаев точное аналитическое реше¬ 
ние уравнений (5.1.2) и (5.1.4) найти не удается. Поэтому приме¬ 
няются приближенные методы (различные модификации градиент¬ 
ного метода, метод Ньютона, рекуррентные методы и т. д.) [95]. 
Процедура решения уравнений (5.1.2) и (5.1.4), полученная тем 
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или иным методом, представленная в виде некоторого устройства, 
определит структуру оптимального дискриминатора. 

Наиболее часто приближенное решение уравнений правдоподо¬ 
бия находят при параболической аппроксимации функций 
Рі(и пр /х) или Л(х) вблизи их максимальных значений [25]: 

А (х) ~ Л (х) + (х—х) т у* Л (х) + 

+ у(х—х) т у*у^Л(х) (х—х). (5.1.5) 

В качестве опорных величин х измеряемых параметров, относи- 
тельно которых строится аппроксимация, принимаются поступаю¬ 
щие по цепи обратной связи на дискриминатор результаты изме¬ 
рений следящих систем измерителей. Величины х близки к истин¬ 
ным значениям параметров и максимально правдоподобным оцен¬ 
кам х мп . Подставляя (5.1.5) в (5.1.4) и разрешая полученное вы¬ 
ражение относительно х, находим 

Хмп = х— [ѵ* V* л ( х )] _1 V* л (х). (5.1.6) 

Следовательно, для формирования оценок максимального правдо¬ 
подобия необходимо к х добавить поправку, определяемую вторым 
слагаемым в правой части соотношения (5.1.6). Эта поправка вы¬ 
рабатывается дискриминатором. Оценка, близкая к максимально 
правдоподобной [25], будет, если в качестве выходного эффекта 
дискриминатора принять 

Ук= Ѵ*Л(х). (5.1.7) 

Индекс «к» указывает, что поправка формируется в некотором 
произвольном к -м цикле измерения. В общем случае зависимость 

у к от х является нелинейной. Если рассматривать небольшие от¬ 
клонения измеряемых параметров от их истинных значений х ИС т, 
то, заменяя правую часть (5.1.7) первыми двумя членами степен¬ 
ного ряда, образованного при разложении ѵ*Л(х) относительно 
Хцст, получим линеаризированное уравнение дискриминатора 

У к = Ѵх Л (Хист) 4" Ѵх V* ^ (Хист) (х х ист ). (5.1.8) 

Дискриминационная характеристика при х=х ИС т равна нулю, по¬ 
этому первое слагаемое в выражении (5.1.8) характеризует мно¬ 
гомерный дискретный шум т| на выходе дискриминатора, т. е. 

Ѵ* Л (х И ст) = Ч- (5-1-9) 

Множитель ѴхѴх т Л(х ИС т) в (5.1.8) определяет текущую точность 
к-то замера и может быть отождествлен со значением матричного 
коэффициента передачи дискриминатора в к -м цикле измерений 

к Д ь= ѴхѴ2 Л ( х ист)- (5.1.10) 
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Вводя новые обозначения, получим 

У и — Ч + кдь (х ист х) . (5.1.11) 

Если пересчитать вектор шумов т) к входу дискриминатора, то бу¬ 


дем иметь 


У к — к д ь (х ист + 1 х) кд^ (ъ х). 


(5.1.12) 


Здесь 2=х И ст+? — искаженные шумами измеряемые параметры; 
!=к д ь _1 т) — вектор шумов на входе дискриминатора. В дальней¬ 
шем для упрощения записей индекс «ист» у истинных значений 
измеряемых параметров будет опускаться. 

Переход от дискретного представления входного сигнала и свя¬ 
занных с ним статистик к континуальным аналогам не вызывает 
формальных трудностей предельного перехода, так как всюду был 
использован логарифм отношения правдоподобия, а не сама функ¬ 
ция правдоподобия. Континуальным аналогом логарифма отно¬ 
шения правдоподобия является функционал Г(х), который при 
приеме сигнала в коррелированных шумах выражается соотноше¬ 
нием [116] 

*к+ Т н *к+ Т п 

І(х)= Г | Ыщ> (0 ^ (1> т)м с (т, х)(Ийт— 

*к *к 

--- ^ ^ и 0 (і , х)(2(і , т)ц с (т, х)йІй т. (5.1.13) 


Здесь СЦіу т) — функция, определяемая соотношением (4.2.12), а 
Г н — время, за которое происходит усреднение сигнала на выходе 
дискриминатора в к -м промежутке обработки (наблюдения). Зна¬ 
чение Г н практически выбирается так, чтобы величина его была 
существенно меньше времени корреляции измеряемых параметров 
х(^), но достаточной для сглаживания высокочастотных состав¬ 
ляющих обрабатываемого сигнала. При импульсном сигнале вели¬ 
чина Г н часто выбирается равной периоду повторения импуль¬ 
сов Г и . 

Если шумы и ш (і ), сопровождающие сигнал, белые с односто¬ 
ронней спектральной плотностью С ш (со)==Оо, 


то 


т)= - 8(І -т) И іи (х) = 


Оі 


*к+ т н 

I Упр (і)и с (і, х) йі — 


о. 


к+ т н 

Г и\{1, х)йі. 


(5.1.14) 
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на- 


Выходной эффект дискриминатора у(^) при непрерывном 
блюдении связан с вектором у& соотношением 

*к+ т в 

Ук= | У (О Л. (5.1.15) 


Если кодировка измеряемых параметров х в принимаемой сме¬ 
си сигнала с шумом такова, что матрица к д & диагональна (именно 
этот практически наиболее интересный случай будет рассматри¬ 
ваться в дальнейшем), то связь векторного коэффициента переда¬ 
чи дискриминатора к д (^) при непрерывном наблюдении с его ди¬ 
скретным прототипом к д ь задается формулой 

*ь+т н 

к № = ] к д (О Л. (5.1.16) 

*к 

Введем обозначения 

{ к+ т я 

1{і , х)= Г и пр (і)СІ(і, т) и с (т, х)йт— 

*к 

*К+ Г Н 

—Г и с {і, х)СЦі, %)и й (т:, х)йт (5.1.17) 


при приеме сигнала в коррелированном шуме и 




и пр (і) и с (і, х)-— и\ (і, х) 


(5.1.18) 


при белых шумах. 

Сопоставления выражений (5.1.7), (5.1Л0) и (5.1.13)'— 

(5.1.18) дают следующие формулы для вычисления вектор-функ¬ 
ции выходных сигналов многомерного дискриминатора: 


У (9 = ѴхЧ<. х) 



(5.1.19) 


Для линейных участков дискриминационных характеристик будем 
иметь 


у(0 = к д [2(0-х(0Ь . (5.1.20) 

Крутизны дискриминационных характеристик к д многомерного 
дискриминатора определяются соотношением [25] 

кд — М{— ѴхѴіЦі, х)}, (5.1.21) 

где волнистая черта обозначает усреднение по времени. 

При реализации синтезированного дискриминатора и измери¬ 
теля в целом полученные математические соотношения должны 
моделироваться с помощью конкретных физических величин (то¬ 
ков или'напряжений) и устройств. Поэтому необходимо согласо- 
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вать размерности статистик, используемых при синтезе, и моде¬ 
лирующих их сигналов. Так, 'функционал логарифма отношения 
правдоподобия, отображающий выходной эффект согласованного 
приемника, безразмерен, а выходная статистика дискриминатора 
у(^) имеет размерность единицы, деленной на произведение раз¬ 
мерностей измеряемого параметра и времени. При аналоговом мо¬ 
делировании сигналы на выходах обоих устройств должны иметь 
размерность токов или напряжений, а при цифровой реализации 
дискриминатора отображаться безразмерными числами. Согласо¬ 
вание размерностей достигается путем введения в полученные вы¬ 
ше формулы размерных коэффициентов. Такое согласование мож¬ 
но проводить на каждом этапе синтеза (т. е. на этапах синтеза 
приемника, дискриминатора и измерителя в целом) или осущест¬ 
вить согласование только на этапе синтеза измерителя в целом* 
оставив при этом за статистиками Ь(х) и у(і) наименование 
«сигнал» на выходе приемника и дискриминатора соответственно. 
Первый путь представляется более последовательным, но неудоб¬ 
ство его состоит в том, что формулы «обрастают» коэффициента¬ 
ми и становятся малонаглядными, причем коэффициенты будут 
различными при аналоговом и цифровом моделировании. Поэтому 
в дальнейшем изложении будет использован второй подход со¬ 
гласования размерностей. Термин «сигнал» для указанных выше 
статистик сохраняется за неимением более удобного краткого эк¬ 
вивалента этому понятию. 

Для оптимального многомерного дискриминатора доказывает¬ 
ся [25], что матрица крутизн дискриминационных характеристик 
к д является обратной матрице двусторонних спектральных плот¬ 
ностей вектора шумов |(і) на входе дискриминатора, т. е. 

8^ = 0,501 = ^. (5.1.22) 

Здесь О § — матрица односторонних спектральных плотностей век¬ 
тора шумов %(і). 

Подводя итог сказанному относительно синтеза дискриминато¬ 
ра, отметим, что структура оптимального дискриминатора нахо¬ 
дится на основании соотношений (5.1.19) и (5.1.20), а спектраль¬ 
ная плотность шумов на входе, характеризующая точность его ра¬ 
боты, определяется выражениями (5.1.21) и (5.1.22). В [25] при¬ 
ведено большое количество примеров реализаций оптимальных ди¬ 
скриминаторов для различных видов сигналов и способов коди¬ 
ровки измеряемых параметров в этих сигналах. 

Синтез сглаживающих цепей оптимального измерителя может 
быть выполнен на основании процедур Винера или Калмана. Пер¬ 
вая процедура используется в книге [25]. Кратко ее содержание 
сводится к следующему. Многомерный следящий измеритель, пред¬ 
ставленный на рис. 5.1, а, содержит дискриминатор с матричным 
коэффициентом передачи к д (/) и многомерный сглаживающий 
фильтр с импульсной характеристикой §(^, т). Так как рассматри¬ 
ваемая схема линейна, ее несложно преобразовать к виду, пока¬ 
занному на рис. 5.1, б. Здесь импульсная характеристика § 3 (^, т) 
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замкнутой системы, связывающая векторы г(і) и х(^), определя¬ 
ется соотношением 

&(<’ т ) = ёі(*> т )кд(0- (5.1.23) 

Вспомогательная функция &і(^, т) представляет собой нормиро¬ 
ванную относительно к д (^) импульсную характеристику замкнутой 
системы. 



-> 

Я 






Рис. 5.1 


х(і) 

■>— 


Выполняя формальные преобразования, связанные с перехо¬ 
дом от рис. 5.1, а к рис. 5.1, б, нетрудно найти соотношение, опре¬ 
деляющее связь импульсных характеристик §(\і, т), т) и мат¬ 
ричного коэффициента к д (^): 

і 

ёі (і, т) +((, а) к„ (а) § (а, т )йо = %(і, т). (5.1.24) 

X 

Оценки х(^), получаемые на основании 

і у / 

§ 3 {і> т)г(т)гіт = т)к д (т) 2 (т) (і т, (5.1.25) 

о о 

будут иметь минимальные дисперсии в каждом канале измерения, 
если импульсная характеристика §\(і, т) находится в результате 
решения уравнения Винера—Хопфа 

і 

8і (і> т ) + |ёі (*» °) к д ( ст ) К* (сг, т )йа = К х (і, т), (5.1.26) 

О 

где т) — корреляционная матрица многомерного процесса 

х(і). 

Совместное решение уравнений (5.1.23) и (5.1.26) позволяет 
найти оптимальную импульсную характеристику ^зо(А т) замкну¬ 
той системы. Далее для реализации оптимального измерителя не¬ 
обходимо выполнить переход от импульсной характеристики 
?зо(^, т) к системе дифференциальных уравнений, которыми опи- 
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сываются процессы в оптимальном измерителе. В принципе такой 
переход всегда возможен, но он связан с громоздким вычислением. 
Отмеченное обстоятельство, наряду со сложностями решения ин¬ 
тегрального уравнения (5.1.26), обусловили переход к синтезу 
сглаживающих цепей, выполняемому на основе теории калманов- 
ской фильтрации. 

Структуру сглаживающих цепей измерителя при калмановской 
процедуре фильтрации найдем путем перехода от винеровского 
фильтра к фильтру Калмана [100]. Будем считать, что вектор- 
функция измеряемых параметров х(^) вырабатывается форми¬ 
рующим фильтром в соответствии с выражением (3.4.26). Процесс 
на входе дискриминатора описывается выражением (3.4.27), где 
матрица Н показывает, какие составляющие вектор-функции 
х(^) измеряются. Отметим, что шумы можно считать белыми, даже 
если на вход приемного устройства оптимального дискриминатора 
поступает сигнал в смеси с коррелированным шумом и ш (і ), так 
как оптимальный приемник должен содержать режекторный 
фильтр, который «отбеливает» шум и ш (і) (см., например, § 4.3, 
п. 4). 

В [100] показано, что для принятых входных воздействий мат¬ 
рица импульсных характеристик 5 30 (і> т) оптимального винеров¬ 
ского фильтра связана с параметрами формирующего фильтра со¬ 
отношением 

і 

дёво( !; Т) + [§ 8 0 (і, ОН—Р]ёво(*> -0 = 0, (5.1.27) 

01 

а уравнение калмановского фильтра записывается в виде 

х = Рх + §80 (г, і){г — Нх). (5.1.28) 

Сопоставление выражений (5.1.28), (5.1.23), (3.4.28) и (3.4.21) 
показывает, что 

2 Эд* Н т С^ 1 = & (/, 0 к„. (5.1.29) 

Учитывая (5.1.22) и физический смысл матрицы Н, можно счи¬ 
тать, что матрица &і(^, і) совпадает с матрицей дисперсий Эд* 
ошибок измерения процесса х(^). Это соответствует ее определе¬ 
нию в винеровском фильтре [25]. 
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Если включить матрицы Н в состав дискриминатора, то струк¬ 
турную схему многомерного измерителя можно представить в фор¬ 
ме, показанной на рис. 5.2. На основании этой структурной схемы 
уравнение дискриминатора следует записать в виде 

у (і) = Н т кд [г (і) — НзГ(0] (5.1.30) 

или 

у (і) = Н т кд [Нх (0 + 1(0- НХ (0] 
и уравнение сглаживающих цепей как 

х(0 = Рх(0 + Од*у(0- (5.1.31) 

Уравнения (5.1.30) и (5.1.31) полностью соответствуют выраже¬ 
нию (3.4.28). Соотношение (5.1.30) показывает, что в дискримина¬ 
торе производится сравнение вновь поступающих данных х{і) с 

измеренным значением х(/) процесса х(/) и преобразование ре¬ 
зультатов сравнения в соответствии с матричным коэффициентом 
передачи Н т к д . 

Для иллюстрации изложенной методики синтеза сглаживаю¬ 
щих цепей оптимального измерителя рассмотрим пример комп¬ 
лексного измерителя дальности и скорости сближения при условии, 
что параметры дискриминаторов заданы. Этот пример имеет и са¬ 
мостоятельное значение, так как на его основе будет получена 
базовая структурная схема, на которую в последующем будут де¬ 
латься ссылки [25]. 

Предположим, что формирующий фильтр состоит из двух ин¬ 
теграторов, включенных последовательно. На вход первого инте¬ 
гратора подается белый шум со спектральной плотностью О а 
(рис. 5.3). Выход первого интегратора будем отождествлять со 



Рис. 5.3 


скоростью Д{1), а выход второго с дальностью Д(і). Значения 

До и До отображают начальные условия по дальности и скорости 
сближения. 

Обоснование выбора априорной информации, определяющей 
структуру формирующего фильтра, представляет самостоятельную 
и достаточно сложную задачу, решение которой выходит за рамки 

18 ) 









данной книги. Часто правильность принятой модели входного воз¬ 
действия проверяется практикой, т. е. удовлетворительной работо¬ 
способностью полученных в результате синтеза измерителей при 
разнообразных условиях их применения. Критерий практики был 
положен в основу выбора упомянутого выше формирующего 
фильтра. Как будет ясно из дальнейшего, принятая модель вход¬ 
ных воздействий приводит в результате синтеза к таким структур¬ 
ным схемам измерителей, которые находят широкое применение. 

Временной дискриминатор реагирует на запаздывание отра¬ 
женного от цели сигнала. Его коэффициент передачи к вд связан 
со спектральной плотностью О д шума ^ д на входе оптимального 
временного дискриминатора соотношением & вд =2/О д . Частотный 
дискриминатор с коэффициентом передачи А чд реагирует на доп¬ 


леровское смещение частоты отраженного сигнала, которое зави¬ 
сит от скорости. Коэффициент передачи частотного дискриминато¬ 
ра равен ктт=2/О ѵ , где О ѵ —спектральная плотность шума на 


входе 'Оптимального частотного дискриминатора. Матрица Н для 
такого комплексного дискриминатора равна Н = а вектор 

к—Матрицы Р и С в формирующем фильтре (3.4.26) рав¬ 
ны соответственно о О И 0 * Подставляя указанные параметры 

в уравнения (5.1.30) и (5.1.31), найдем структурную схему комп¬ 
лексного измерителя (рис. 5.3). При получении структурной 


ны 


I ) к /) к 

схемы учитывалось, что матрица дисперсий О* = д до .Здесь 

[йіѵ 05 . 

верхний индекс подчеркивает, что данная дисперсия относится к 
комплексному измерителю. Для упрощения преобразуем струк¬ 
турную схему к виду, изображенному на рис. 5.4, вводя сле¬ 
дующие обозначения: 


где кач к ѵ , Гко» 


к а — 2 Орр/Од, кѵ — 2 О ѵ /О ѵ ; 
Т К а = Од] Одр \ — Одр! Оѵу 


(5.1.32) 


Т кѵ именуются соответственно коэффициентами пе¬ 


редачи по ускорению и скорости, а также постоянными времени 
целей коррекции. 
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Если при синтезе 

1 °1 и г° 0 

[о о] [о 1 


значения 


для матрицы Н принять последовательно 
то получим соответственно структурные схе¬ 


мы оптимальных измерителей, показанные на рис. 5.5, а> б. Сим¬ 
волом До на рис. 5.5, б обозначена начальная дальность, вводимая 
в интегратор в качестве начального условия. Хотя в каждой из 
схем полученных измерителей определяются дальность и скорость, 
первую по традиции называют структурной схемой дальномера, а 
вторую — измерителя скорости. Для измерения скорости сближе- 


ния у оценки Д следует изменить знак ( ѵ С б= —Д). 



Рис. 5.5 


Коэффициенты в этих схемах вычисляются по формулам 


(5.1.32), если заменить в них элементы матрицы Од* на 



Я 


для дальномера и 



— Для 


измерителя скорости. 

Сравним точностные характеристики комплексного и некомп¬ 
лексного измерителей, что позволит определить целесообразность 
их применения в тех или иных случаях. Система уравнений для 
дисперсий ошибок комплексного измерителя получается из мат¬ 
ричного уравнения (3.4.22) 


# = 2/4 

#, = #- 


2 № 
бд 

2 Л к Л к 
^ и А и т> 

бд 


2 ( 4 .)’ 


2Л К Л к 

V до 
Оѵ 



(5.1.33) 
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Аналитическое решение этой нелинейной системы дифференциаль¬ 
ных уравнений возможно только для установившегося режима, 
когда левые части уравнений приравниваются нулю. При выпол¬ 
нении данного условия для дисперсий ошибок измерения дально¬ 
сти Д к д и скорости комплексного измерителя получаются фор¬ 
мулы, которые приведены в левой колонке табл. 5.1. Помимо уже 
упоминавшихся обозначений, здесь введен безразмерный параметр 

Ь = УСУО* Од. (5.1.34) 


Система уравнений для дисперсий ошибок измерений в даль¬ 
номере получается на основе матричного уравнения (3.4.22), если 

* Результаты решения этой системы 


положить в нем Н = 


О О 


уравнений в установившемся режиме приведены в средней колон¬ 
ке табл. 5.1. Аналогичным образом находятся дисперсии ошибок 


Таблица 5.1 


Дисперсии ошибок измерения дальности и скорости сближения 


Комплексный измеритель (рис. 5.4) 

Дальномер (рис.5.5,с) 

Измеритель скорости 
(рис.5.5, б) 

п к _ 1 /"бд Оѵ Т/і + 

д У 4 1+6 

ві-Ѵ^’Ѵг 

°і-т' 

7")К 1 /" Оа О ѵ ~\/ \ 2Ь 

ѵ У 4 1+6 

С д = у0а0»уъ_ 

К = ]/° а 4 ° ѵ 


измерений в измерителе скорости. Здесь только следует сделать 
одно замечание. В таком измерителе дифференциальное уравне¬ 
ние для дисперсии оказывается незамкнутым, т. е. оно может 
решаться независимо от других уравнений. Результат решения по¬ 
казывает, что при нулевых начальных условиях линейно воз¬ 
растает во времени. Это указывает на нецелесообразность получе¬ 
ния дальности путем интегриро¬ 



вания скорости вне замкнутой 
системы измерения. 

В то же время как измери¬ 
тель скорости, так и дальномер 
успешно измеряют скорость. При 
этом для і&< 2 большую точность 
имеет измеритель скорости, а при 
Ъ>2 — дальномер. Как следует 
из (5.1.34), при заданном манев¬ 
ре цели, характеризуемом вели¬ 
чиной О а , 'параметр Ь определя¬ 
ется соотношением спектральных 
плотностей О ѵ и О д . В § 5.2 бу¬ 
дет 'показано, что спектральная 
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плотность для оптимального частотного дискриминатора возра¬ 
стает при сокращении длительности используемого сигнала. Од¬ 
новременно с уменьшением длительности сигнала падает спект¬ 
ральная плотность Од оптимального временного дискриминатора, 
а в совокупности это приводит к увеличению параметра Ь. Поэто¬ 
му применять дальномер для измерения скорости целесообразно 
лишь при импульсном сигнале с малой длительностью в импульсе. 

На рис. 5.6 представлена зависимость 

/ад = 1/6/2, (5.1.35) 

которая иллюстрирует высказанные положения. 

Там же изображена кривая, характеризующая выигрыш в точ¬ 
ности 


О к о к _ _ 

-=-*-= і / Ь /1 + 2 Ь (5.1.36) 

Я* Е>* V 2 \+Ь ’ 

который получается при использовании комплексного измерителя 
для определения дальности и скорости в сравнении с измерением 
тех же параметров дальномером. Выигрыш особенно ощутим при 
малых Ь, т. е. при малых шумах частотного дискриминатора. От¬ 
сюда следует вывод о целесообразности коррекции дальномера по 
сигналам, получаемым от измерителя скорости, если такая воз¬ 
можность существует. 

Зависимость 


йІ/ОІ = ѴТ+2Ь/(1 +Ь) (5.1.37) 

характеризует эффект, достигаемый коррекцией измерителя ско¬ 
рости по сигналам дальномера. Заметные выигрыши в точности 
наблюдаются лишь при больших значениях параметра Ь , т. е. при 
малых шумах временного дискриминатора. 

Отметим, что полученные закономерности характерны не толь¬ 
ко для измерителей дальности и скорости сближения. Они спра¬ 
ведливы и для любого комплексного измерителя изменяющегося 
параметра и его производной по времени, например, угла и угло¬ 
вой скорости линии визирования, скорости сближения и ускорения 
сближения и т. д. 

5.2. Аналоговые и цифровые дискриминаторы 
измерителей дальности и ее производных 
при различных формах зондирующих сигналов 


1. Аналоговые дискриминаторы. В измерителях дальности и ее производ¬ 
ных находят применение временные и частотные дискриминаторы. Они исполь¬ 
зуются либо порознь, либо совместно, образуя комплексный частотно-времен¬ 
ной дискриминатор. 

Временной дискриминатор устанавливается главным образом в импульсных 
радиоэлектронных устройствах. Далее будет рассмотрен наиболее типичный для 
временного дискриминатора вариант применения его в импульсных измерителях 
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дальности и скорости сближения при низкой частоте повторения импульсов 
(НЧПИ). 

При синтезе оптимального временного дискриминатора необходимо опреде¬ 
лить его структуру и вычислить параметры (крутизну и спектральную плот¬ 
ность шумов на входе), которые позволили бы найти линейный эквивалент 
дискриминатора. Структура временного дискриминатора определяется на осно¬ 
ве анализа его выходного сигнала у(і). Как следует из (6.1.17), (-5Л. 18) и 
(5.1.19), вычисление у(і) позволяет установить процедуру «выделения» изме¬ 
ряемого параметра из принимаемой реализации ц П р(/). Напомним, что при та¬ 
ком подходе к синтезу временного дискриминатора определяются одновремен¬ 
но оптимальные структуры приемного устройства и схемы сравнения вновь по¬ 
ступающих данных с измеренным значением дальности (временной задержки) 
[2)5]. В большинстве книг, где рассматриваются автодальномеры [51, 66, 82], 
понятие «временной дискриминатор» включает лишь упомянутую выше схему 
сравнения, которую называют также временным различителем. В данной главе 
для удобства изложения схема сравнения именуется временным различителем, 
а временным дискриминатором считается совокупность приемного устройства и 
временного различителя. 

Относительно оптимального приемника, синтезированного на основе отно¬ 
шения правдоподобия, много говорилось в предыдущей главе. Здесь напомним 
только, что оптимальный приемник для импульсного сигнала с неизвестным 
временем прихода целесообразно строить по фильтровой схеме. Ори белых шу¬ 
мах, сопровождающих прием полезного сигнала, частотная характеристика при¬ 
емника должна быть согласована с формой импульса. На практике это дости¬ 
гается выбором полосы пропускания каскадов УПЧ. При коррелированных шу¬ 
мах в схеме приемника устанавливается режекторный фильтр (РФ), который 
подавляет наиболее интенсивные составляющие спектра шумов. Такой фильтр 
реализуется как система СДЦ того или иного вида. 

Измерение дальности в системах с НЧПИ производится но временной за¬ 
держке Тз огибающей отраженного сигнала относительно зондирующего им¬ 
пульса. Поэтому для выделения огибающей на выходе приемника устанавли¬ 
вается АМ детектор. При синтезе временного различителя будем считать, что 
напряжение м П р(0 обрабатываемой реализации формируется на выходе АМ 
детектора. Для достаточно высокого отношения сигнал-шум, что необходимо 
при получении достоверных результатов измерений, это напряжение можно 
представить в виде ^ 

«пр (0 = Неф ( і — т 3 ) + и т (і) , (5.2.1) 

где и С ф(і —Тз) — огибающая импульсов на выходе согласованного приемника; 
и ш (і) —шум со спектральной плотностью О п р(со). 

Так как следующие за временным различителем цепи сглаживания имеют 
полосу пропускания порядка нескольких герц, шумы и ш (і ), которые нормали¬ 
зуются в инерционных цепях амплитудного детектора, допустимо считать бе¬ 
лыми, т. е. (7пр(со) — (7 П ро=сопзі 

Доказывается [31, 146], что при оптимальной оценке неэнергетического па¬ 
раметра в функционале логарифма отношения правдоподобия (-5.1.14) доста¬ 
точно оставить первое слагаемое, именуемое корреляционным интегралом. Тог¬ 
да для статистики 1(і , т 3 ), представленной выражением ('5.Л.18) относительно 
сигнала на выходе детектора, будем иметь 


I » *з) — и п р (і) и с ф (і Тз)» 

^про 

и выходной сигнал у(і) временного различителя 


У(і) = 


2 ' ди с ф(і — Та) 

-«по (0-;- 


Ѵ*і 


(5.2.2) 


(5.2.3) 


Если ввести размерный коэффициент к в , то сигнал у(() можно отождествить с 
■напряжением и в р на выходе оптимального временного различителя, функцио¬ 
нальная схема которого представлена на рис. 15.7. 
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Дифференцирование опорного сигнала и С ф(і —т 3 ), которое требуется для; 
реализации оптимального временного различителя, часто заменяется операцией 
приближенного дифференцирования: 


ди с ф (I — т 8 ) 
д т 8 


А А 

_ А — (^ — т 3 + бт) — и и (і — т 3 — бт). 

т з _т з 


(5.2.4) 


Эта операция иллюстрируется рис. 5.8 ,а и осуществляется в схеме рис. 5.8,6. 
Схемы совпадений (селекторные каскады СКі и С/Сг), выполняя операцию ум¬ 
ножения, образуют временной селектор. На 
него подается сигнал м П р(0> а также ран- ц 
ний «р и поздний ц п селекторные импульсы. 

Эти импульсы иногда называют полустро¬ 
бами. На выходе дифференциального усили¬ 
теля ДИФ.УС ., который осуществляет опе¬ 
рацию вычитания, образуется сигнал, про¬ 
порциональный (в пределах линейного уча¬ 
стка дискриминационной характеристики) 
разности между фактической и измеренной 

задержками (Дт 3 =т 3 — гг 3 ). 

В практических схемах применяются временные различители двух типов: 
интегрирующие и пропорциональные [51]. У первых пропорционально времен¬ 
ному рассогласованию Дт 3 изменяется приращение напряжения на выходе раз¬ 
личителя, а у вторых само напряжение. Поэтому их динамические свойства 
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Рис. 5.7 
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различны. Временной различитель первого типа как элемент динамической струк¬ 
турной схемы при небольших рассогласованиях Дт 3 эквивалентен последова¬ 
тельному соединению схемы сравнения (образующей разность Дт 3 ) іи интегри¬ 
рующего звена с передаточной функцией к вѵ /р. В структурной схеме времен¬ 
ного различителя второго типа помимо схемы сравнения содержится лишь бе¬ 
зынерционное звено с коэффициентом передачи к в Р і. 

Для построения линейного эквивалента оптимального временного различи¬ 
теля найдем его коэффициент передачи к вр , что эквивалентно определению- 
крутизны дискриминационной характеристики временного различителя, и спек¬ 
тральную плотность О х шума на входе, воспользовавшись формулами (5.1.21) 

и (15:1.02). При этом в формуле (5.1.21) параметры к д и х следует заменить на 
^вро и т 3 соответственно, а значение 1(і , х) выразить через (5.2.2). В формуле 
(5.2:22) спектральная плотность С| отождествляется с О т . Учитывая сделан¬ 
ные замечания, получим [іМ6] 


к 


вро — 


2 Г [ди с ф (і — х 3 У 

^пр о 3 I ^ т 3 
о 


2 

йі. 


(5.2.5) 
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В [1116] показано, что 'Применяя к правой части равенства (‘5.2.6) преобразова¬ 
ние Фурье и вводя понятие среднеквадратичной ширины спектра Аі 72 0 к 

00 / 00 

Л^ск= |(2 я/)•!* (/)!*<*/ / |і^(/)І 2 # (5.2.6) 

— 00 / —00 


для сигнала и С ф(0> можно найти 


к 


вро — 


Р А ^ 2 СК 

^про н 




(5.2.7) 


Здесь Е(/)—спектр сигнала и с ф(0- На основании теоремы Персеваля для 
энергии Е сигнала имеем 



О —оо 


Поэтому крутизна дискриминационной характеристики на ее линейном .участке 
равна 

^вро -А^ к */Г н . (5.2.8) 

где <7=2Я/(7про — отношение энергии сигнала к спектральной плотности шума. 

Как следует из соотношения (5.2.8) коэффициент передачи оптимального 
временного различителя зависит от энергии сигнала и уровня шумов. Следова¬ 
тельно, при «реализации такого различителя «должна «быть предусмотрена регу¬ 
лировка & В ро, если в процессе работы ^ изменяется. 

В соответствии с «формулой (6Л .122) находим 

О х = 2Т в /АР 2 СК д. (5.2.9) 


Как указывалось ранее, часто в качестве времени наблюдения Т п (интервала 
сглаживания) принимается период Т и повторения импульсов. Если считать, что 
сглаживание шума на «интервале Т и эквивалентно его прохождению через фильтр 
с эффективной полосой А^эф ^1/2^, то дисперсия П т ошибок измерения в«ре* 

менной задержки в оптимальном дискриминаторе 

О т =1/Д^ к <7. (5.2.10) 

Формула (6:2.10) определяет так «называемую предельную или потенциальную 

ошибку единичного измерения временной задержки и широко «используется в 
радиолокации [39]. 

Спектральная плотность С к шум«ов измерения дальности 

О л = (с/2)*О х = с*Т и І2\РІ к д. (5.2.11) 

Здесь с — скорость света. 

Наиболее характерной областью применения частотных дискриминаторов в 
радиоэлектронной аппаратуре систем самонаведения являются «устройства сле¬ 
жения за доплеровской частотой, которые реагируют на непрерыв'ный или ква¬ 
зинепрерывный сигнал, отраженный от цели [65]. 

Как и «при рассмотрении временного дискриминатора, «основное внима«ние 
будет уделено схеме сравнения дискриминатора, называемой частотным детек¬ 
тором. В отношении приемного устройства, входящего в оптимальный частот¬ 
ный «дискриминатор, отметим только, что полоса пропускания его должна быть 
различной для непрерывного и ивазинепрерывного сигналов. 

Пр'имем для простоты, что непрерывный сигнал является монохроматиче¬ 
ским. Поэтому напряжение на выходе приемного устройства выражается фор¬ 
мулой (3.2.5), если положить в ней Р = 0, і/ф ДЧ =^о: 

Ипр (/) = (2 зт .Рдд і ф 0 ) (/). 
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(5.2.12) 



Здесь Р дп — доплеровское смещение частоты принимаемого сигнала, а фо — 
неизвестная начальная фаза. 

Поскольку начальная фаза фо неизвестна, необходимо выделить огибаю¬ 
щую результата взаимодействия принимаемой смеси с опорным сигналом [25]. 
Тогда іиз (15.1.18) с учетом того, что для оценки неэнергетического параметра 
достаточно оставить лишь первое слагаемое, получим 

I {I > Едп) = I ^пр (0 л -^дп ^ 2 гс /пр 2 ^ Фі) I • (5.2.13) 

^про 

В выражении (5.2.13) опорный сигнал смещен на постоянную промежуточную 
частоту / П р 2 и имеет начальную фазу фі. Такое смещение упрощает практи¬ 
ческое (выполнение дискриминатора, не нарушая его оптимальности. Знак мо¬ 
дуля ів соотношении (5.2.13) отображает операцию выделения огибающей. 

Сигнал на выходе частотного детектора (ЧД) 

У (І) = -Т7Г— [т~— І“пр (0 С08 (2я Р да I + 2я /пр 2 І + Фі)І • (5.2.14) 

^^дп I ^про 

При реализации ЧД на 'основе соотношения (5.2.14) операция дифферен¬ 
цирования выполняется приближенно с помощью двух расстроенных относи¬ 
тельно частоты / П р 2 фильтров. При этом она предшествует выделению огибаю¬ 
щей (взятию модуля). 

Одна из возможных схем ЧД, построенного на основе приведенных выше ре¬ 
комендаций, показана на рис. ( 5.9. Эта схема является обобщенной в том смыс¬ 
ле, что при некоторых изменениях ее параметров она становится пригодной для 
обработки как непрерывного, так и кваэинепрерывного сигналов. Усилитель ПЧ 



из/іеритеѵя 


Рис. 5.9 

УПЧ і, входящий в состав приемника дискриминатора, настроен на частоту / П рі 
и пропускает сигналы с доплеровским смещением частоты Р дп . Это смещение 
пропорционально скорости сближения самолета или ракеты, снабженной актив¬ 
ной РГС, с целью. В полуактивных системах самонаведения доплеровская час¬ 
тота Р дпі обусловлена сближением с целью как ракеты, так и самолета с РЛС 
подсвета цели. При квазинеирерывных сигналах УПЧ і стробируется (откры¬ 
вается) на время приема отраженного импульса. Стробирующий сигнал фор¬ 
мируется в схеме слежения за периодом следования импульсов. Поскольку 
УПЧі выполняет роль согласованного с принимаемым сигналом фильтра, его 
полоса пропускания 'будет различной при непрерывном и квазинепрерывном 
сигнале. В РЛС и активных РГС на смеситель Смі, подается сформированный 
когерентным гетеродином опорный сигнал с частотой / П рі. На выходе фильтра 
доплеровских частот ( ФДЧ ) образуется сигнал с частотой Рдп. Если аппара¬ 
тура входит в состав полуактивной РГС, то сигнал с частотой /прі —Рдт по¬ 
ступает с приемника канала синхронизации. Доплеровское смещение частоты 
Е дп2 в опорном сигнале вызвано удалением ракеты от самолета* снабженного 
станцией подсвета цели. Поэтому доплеровская частота на выходе ФДЧ будет 
пропорциональна скорости сближения ракеты с целью. Строго говоря, данное 
утверждение справедливо, когда самолет, ракета и цель находятся на одной 
прямой. В других случаях имеется лишь приближенное соответствие между 
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Р дп и скоростью сближения ракеты с целью. (Подробнее об этом будет ска¬ 
зано в § 5,3. 

На смеситель См 2 подается сигнал доплеровской частоты и напряжение с 
управляемого гетеродина УГ. Последний перестраивается сигналами управле¬ 
ния, которые приходят от цепей сглаживания измерителя доплеровской часто¬ 
ты. При точном измерении, когда Гд П = Г ДІІ , на выходе См 2 образуется сигнал 
промежуточной частоты / П р 2 , который усиливается в УПЧ 2 и подается на час¬ 
тотный детектор, состоящий из двух расстроенных фильтров Ф 4 и Ф 2 , ампли¬ 
тудных детекторов АДі и АД 2і вычитающего устройства ВУ и ФНЧ. В рас¬ 
смотренной ситуации (при Рдп—Рлп) напряжение и ч д, которое является ана¬ 
логом сигнала у(і), будет равно нулю. Нарушение условия Рр,п=Рдп приводит 
к появлению сигнала рассогласования и чд . 

Чтобы получить- линейный эквивалент оптимального частотного детектора, 
вычислим по формуле (5.1.21) его коэффициент передачи я ДЧ о. Если непрерыв¬ 
ный сигнал обрабатывается (наблюдается) в дискриминаторе на временном 
интервале Г н , то 

^чдо == *Р н Я № • (5.2.15) 

Спектральная плотность (7/ ошибок измерения частотного сдвига 

С? / = 6/Гн<7. (5.2.16) 

Принимая, что полоса пропускания системы обработки АР Э ф~ 1/2Г Н , найдем 
дисперсию /)/ ошибки измерения частоты: 

0/ = 3/Г^. (5.2.17) 

Для спектральной плотности О ѵ измерения скорости сближения имеем 

С Ѵ =Ш 2) 2 С/ = 3 №/2 Гн Я , (5.2.18) 

где X — длина волны. 

Время накопления Т ш сигнала в фильтре нижних частот, установленном на 
выходе частотного детектора, выбирается меньшим времени корреляции изме¬ 
ряемой частоты Рдп(і). При выполнении этого условия указанный фильтр не 
вносит ощутимых динамических ошибок в измерение скорости сближения. На 
практике время Г н составляет единицы миллисекунд. 

Если используется квазинепрерывный сигнал, ,то дисперсия /)/ предельной 
ошибки измерения частоты [1Г6] 

О, = 1/7^, (5.2.19) 

где Рек — среднеквадратичная длительность сигнала, определяемая формулой 

оо / оо 

= (2я) 2 ]> 4 ф (()сІ( |«4ф(0Л. (5.2.20) 


Здесь и С ф(і) —огибающая импульсов кваэинепрерывного сигнала. 

В РЛС и РГС с квазинепрерывными когерентными сигналами имеется воз¬ 
можность одновременно измерять дальность по запаздыванию импульсов и ско¬ 
рость сближения по доплеровскому смещению частоты. Такой комплексный 
измеритель содержит многомерный дискриминатор, оптимальная схема которого 
может быть найдена на основе общей теории, изложенной в § '5.1. Особенность 
подобных многоканальных дискриминаторов состоит в появлении перекрестных 
связей между каналами дальности и скорости сближения. При синтезе опти¬ 
мального дискриминатора такие связи приводят к возникновению недиагональ¬ 
ных составляющих матрицы коэффициента передачи к д . Применительно к за¬ 
даче совместного измерения временной задержки и доплеровского сдвига час¬ 
тоты последнее означает появление в этой матрице ненулевых коэффициентов 
передачи вида 


А?тз р — М 
т * ^дп 


I (т 3 , Р дп» О 


(5.2.21) 
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д т 3 д Гдп 



Перекрестные связи возникают при частотной модуляции, т. е. при (изменении 
частоты Р дп во времени. Однако их можно не учитывать, если выполняется 
условие [Пб] 

(52И) 

Оценим выполнение условия (5. ( 2.22), если измеритель и цель сближаются с 
постоянным ускорением ; С б. Тогда производная от доплеровской частоты 

/дп = 2/ С б/Я». (5.2.23) 


Для импульса с гауссовской огибающей справедливы следующие соотношения 
I Ііі 3]: 

Т\ к = я 2 т^/2,8; 

Д^ к = 2,8/т*. (5.2.24) 


Здесь т и — длительность импульса на уровне 0,5. 

С учетом (6.2.23) и (5.2.24) условие (5.2.22) 

я 2 /сб 4 ^ « 1 • 


преобразуется к виду 

(5.2.25) 


Если, например, Я=3 см, т и =і1 мкс, / С б=500 м/с 2 , то (^дп’ 


ск 


А / 7 


) 2 =1,4Х 


ск 


Х1І0 -15 , т. е. условие (5.2.22) выполняется с большим запасом. Поэтому двух¬ 
канальный дискриминатор распадается на два независимых устройства, струк¬ 
туры которых были получены ранее в этом параграфе. 

Отметим некоторые особенности работы временного различителя при ква- 
зинепрерывных сигналах. Для таких сигналов характерна малая пиковая мощ¬ 
ность импульса при достаточной для нормальной работы измерителя средней 
мощности. Поэтому реализация классической схемы временного различителя 
(см. рис. 5.8,6), когда каскады сравнения следуют за амплитудным детекто¬ 
ром, нецелесообразна, так как происходит значительное подавление сигнала 
шумами в амплитудном детекторе. Поэтому схемы совпадений с ранними и 
поздними селекторными импульсами устанавливаются в тракте промежуточной 
частоты. После схем совпадений осуществляется узкополосная фильтрация, что 
эквивалентно когерентному накоплению импульсов, а затем уже идет схема 
выделения разностного сигнала. 

Структурная схема двухканального дискриминатора для квазинепрерывного 
сигнала, составленная на основании [78, 79], изображена на рис. 6.10. Верх¬ 
няя часть схемы, которая обведена пунктиром, практически повторяет схему 
ЧД рис. 5.9 с добавлением селекторного каскада СК, в котором осуществляет¬ 
ся стробирование принимаемых импульсов стробирующим импульсом и с и, по¬ 
ложение которого на оси времени жестко связано с положением селекторных 
импульсов («р и и а ) и изменяется под действием напряжения рассогласования, 
вырабатываемого временным различителем. 

В нижней части схемы рис. 5.10 изображены элементы временного дискри¬ 
минатора. Ранний «р и поздний и п селекторные импульсы подаются на селек¬ 
торные каскады СКі и СКг. После стробирования в этих каскадах осущест¬ 
вляется узкополосная фильтрация, в результате чего импульсы совпадений 
«растягиваются» в непрерывный сигнал. Чтобы различить ранний и поздний 
импульсы совпадений, первый из них «подкрашивается» путем поворота фазы 
на 180° в инверторе (ИНВ). Далее импульсы суммируются ів сумматоре (2і) 
и подаются на смеситель См\, на второй вход которого поступает сигнал от 
когерентного гетеродина. На выходе См\ образуется сигнал доплеровской час¬ 
тоты. Далее сигнал переносится на вторую промежуточную частоту в смеси¬ 
теле См' 2 . 

Управляемый гетеродин УГ (изменяет частоту /ирг+^дп генерируемого сиг¬ 
нала под действием сигнала рассогласования и упр , поступающего с управите¬ 
ля, на вход которого подается напряжение и чд с выхода ЧД. 
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После прохождения фильтра доплеровских частот ФДЧ' импульсы совпа¬ 
дений растягиваются на весь период повторения. Так как фазы их высокочас¬ 
тотных заполнений отличаются на 180°, то происходит вычитание сигналов, 
образовавшихся из ранних и поздних импульсов совпадения. Если ось симмет¬ 
рии селекторных импульсов совпадает с осью симметрии принимаемого импуль¬ 
са, то амплитуды сигналов, образовавшихся из раннего и позднего импульсов 
совпадений, будут равны и сигнал на выходе ФДЧ' отсутствует. Расхождение 
указанных импульсов приводит к появлению сигнала рассогласования, ампли¬ 
туда которого будет пропорциональна временному рассогласованию между се¬ 
лекторными импульсами и принимаемым сигналом, а фаза зависит от того, 
какой из импульсов совпадений ранний или поздний имеет большую длитель¬ 
ность. 

После смесителя См'г сигнал рассогласования переносится на вторую про¬ 
межуточную частоту / П р 2 - Узкополосная фильтрация (когерентное накопление) 
осуществляется узкополосным УПЧ (УУПЧ'г). В балансном модуляторе (БМ) 
отфильтрованный сигнал рассогласования модулируется с - подавлением несу¬ 
щей синусоидальным напряжением с частотой / м . Биения с выхода БМ пода¬ 
ются на сумматор 2 2 , куда в качестве опорного сигнала поступает напряже¬ 
ние с выхода УУПЧ2 канала ЧД. В результате взаимодействия указанных сиг¬ 
налов в 2 2 на его выходе образуется амплитудно-модулированное напряжение 
с несущей частотой / П рг и частотой модуляции / м . Глубина модуляции этого 
сигнала зависит от величины временного рассогласования,, а начальная фаза 
равна 0 или '180° в зависимости от соотношений длительностей импульсов сов¬ 
падений. Этот сигнал усиливается в усилителе (Ус), детектируется в ампли¬ 
тудном детекторе (АД) и преобразуется в сигнал рассогласования и В р(0 пос¬ 
тоянного тока на выходе фазового детектора (ФД). Сигнал рассогласования 
используется впоследствии для управления временным положением импульса 
строба «си и селекторных импульсов и р и и п так, чтобы ось симметрии послед¬ 
них совпала с осью симметрии принимаемого импульса. 

2. Цифровые дискриминаторы. Цифровые дискриминаторы применяются при 
выполнении измерителей дальности и ее производных на элементах цифровой 
техники или в виде программы ЦВМ. Приемные устройства таких дискрими¬ 
наторов являются обычно аналоговыми, а в реализации временных различите- 
лей наметилось два направления. Первое направление связано с непосредствен¬ 
ным преобразованием временной задержки видеоимпульса, поступающего с вы¬ 
хода приемника, в цифровой код с последующим вычитанием этого кода из 
аналогичного цифрового кода измеренной дальности, который формируется на 
выходе дальномера. Второй путь реализации состоит в том, что сам времен¬ 
ной различитель выполняется по аналоговой схеме, а на его выходе устанав- 
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ливается аналого-цифровой преобразователь 
для преобразования аналогового сигнала 
рассогласования в цифровой код. 

Типовая схема реализации цифрового 
временного различителя, разработанного в 
соответствии с первым подходом, представ¬ 
лена на рис. 5.11 і[111]. Импульс запуска пе¬ 
редатчика т 0 подается на триггер Г, вы¬ 
ходной сигнал которого открывает схему 
«И» и счетные импульсы с генератора счет¬ 
ных импульсов ( ГСИ ) поступают на счет¬ 
чик (Сч). Предварительно в счетчик в до¬ 
полнительном коде записывается число N А , 

соответствующее измеренному значению 
дальности на предыдущем такте зондирова¬ 
ния. Это число поступает с выхода цифро¬ 
вого дальномера. 

Отраженный от цели импульс и % , кото- 


р ^ 10 рый нормирован по амплитуде и длитель- 

* * ности, подается на набор каскадов совпа- 

дения, образующий схему считывания) 
(съема). В момент прихода и х на выходе схемы считывания образуется параллель¬ 
ный код числа, записанного в счетчике. Поскольку измеренная дальность записа¬ 
на в дополнительном коде, это число будет равно разности Д/Ѵ д чисел, отобража¬ 
ющих фактическую и измеренную дальности, т. е. ДМд=М д --М А . Число ДМ д 

д 


записывается в регистр сигнала рассогласования. 


4 » 





Рис. 5.11 


Импульс сброса прекращает поступление счетных импульсов и устанавли¬ 
вает счетчик на нуль непосредственно перед формированием импульса запуска 
передатчика. 

Второй путь получения сигнала рассогласования в цифровой форме проил¬ 
люстрируем на примере цифрового дальномера, описанного в [37]. Временной 
различитель, изображенный на схеме рис. 5.12, полностью соответствует анало¬ 
говому временному различителю, рассмотренному ранее. Напряжение на его 
выходе в пределах линейного участка дискриминационной характеристики про¬ 
порционально временному рассогласованию между принимаемым и селектор¬ 
ными импульсами. Это напряжение подается на двухпозиционный ключ, управ¬ 
ляемый напряжением меандра « м , .который подается на ключ с частотой Р^Р*. 
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За время положительной полуволны меандра ключ подводит к управляе¬ 
мому генератору счетных импульсов ( УГСИ ) напряжение рассогласования, а 
за время отрицательной полуволны через ключ поступает в УГСИ опорное на¬ 
пряжение, которое чаще всего устанавливается равным нулю. Под действием 
приложенного к нему напряжения УГСИ вырабатывает счетные импульсы, ча¬ 
стота следования которых пропорциональна приложенному напряжению. Счет¬ 
ные импульсы подаются на реверсивный счетчик (РСч). При положительной 
полуволне ц м счетчик включается на прямой счет, а при отрицательной — на 
обратный. 
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Рис. 5.12 


Если сигнал рассогласования имеет положительный знак, то за время пря¬ 
мого счета в счетчик запишется большее число, чем за время обратного. По¬ 
этому по окончании счета в РСч будет записано положительное число. При 
отрицательном знаке сигнала рассогласования за время прямого счета будет 
записано меньшее число, чем за время обратного, и на счетчике запишется от¬ 
рицательное число. Запись кода сигнала рассогласования в регистр производит¬ 
ся при поступлении на схему считывания специального импульса считывания. 
Он формируется по окончании меандра и м . По существу, рассмотренная схема 
представляет собой один из вариантов аналого-цифрового преобразователя. 

Для частотного и двухканального частотно-временного дискриминаторов 
характерным является второй подход к формированию цифрового кода, опре¬ 
деляющего сигнал рассогласования. При этом схема преобразования будет 
иметь тот же вид,, что и на рис. 15.12, если заменить в ней временной разли- 
читель частотным или частотно-временным дискриминатором. 


5.3. Комплексирование радиоэлектронных 
измерителей дальности и ее производных 
с нерадиотехническими и радиотехническими 

датчиками 

1. Комплексирование при аналоговой обработке. Структура 
комплексных измерителей дальности и ее производных зависит от 
вида сигналов, которыми облучается цель, и состава дополнитель¬ 
ных нерадиотехнических и радиотехнических датчиков, взаимодей¬ 
ствующих с радиоэлектронной частью измерителя. 

194 













а) Измерение дальности и ее производных при 
импульсном сигнале с НЧПИ. К категории радиоэлек¬ 
тронных измерителей дальности и ее производных, устанавливае¬ 
мых на самонаводящихся объектах, относятся дальномеры РЛС 
и РГС. 

В данном параграфе признаками, по которым тот или иной 
сигнал будет отнесен к группе сигналов с низкой частотой повто¬ 
рения, являются: однозначность измерения дальности в пределах 
периода повторения импульсов и отказ от использования свойств 
когерентности сигналов для определения дальности и ее произ¬ 
водных, даже если передатчик подсвета цели вырабатывает коге¬ 
рентный сигнал. В таких условиях дальность до цели измеряется 
по запаздыванию отраженного от цели сигнала, а производные от 
дальности — путем использования свойств астатизма следящей 
системы дальномера. В § 5.1 показано, что дальномер с астатиз- 
мом 2-го порядка успешно измеряет скорость сближения. Если по¬ 
высить астатизм следящей системы до третьего порядка, то даль¬ 
номер наряду с дальностью будет измерять скорость сближения и 
ускорение сближения. Однако повышение астатизма следящей си¬ 
стемы выше 2-го порядка вызовет ряд отрицательных явлений, 
ограничивающих возможность ее практической реализации. Среди 
таких явлений отметим два наиболее существенных: затягивание 
переходных процессов при захвате цели и наличие неизбежных 
малых нелинейностей в следящей системе, которые оказывают 
тем большее влияние на устойчивость и качество работы измерите¬ 
ля, чем выше порядок его астатизма. 

Поэтому в дальнейшем в качестве базовой схемы (рис. 5.13) 
рассматривается дальномер с двумя интеграторами. Роль первого 



Рис. 5.13 


интегратора может выполнять временной различитель (ВР) инте¬ 
грирующего типа. Тогда ВР и первый интегратор объединяются в 
одно звено. Применение ВР пропорционального типа, который вы¬ 
рабатывает сигнал рассогласования, пропорциональный временно- 
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му сдвигу импульса, поступающего с выхода приемника, относи¬ 
тельно центра симметрии селекторных импульсов, требует отдель¬ 
ного интегратора. В этом случае оба интегратора выполняются по 
идентичным схемам в виде электронных усилителей с большим 
коэффициентом усиления, охваченных емкостными обратными 
связями. Для качественной работы измерителя усилители долж¬ 
ны иметь малый дрейф нуля, а конденсаторы — высокую стабиль¬ 
ность емкостей при действии дестабилизирующих факторов. 

Корректирующая цепь обеспечивает структурную устойчивость 
в следящей системе с двумя интеграторами. Устройство управляе¬ 
мой задержки смещает по времени селекторные импульсы и от¬ 
крывающий приемник строб дальности на величину, пропорцио¬ 
нальную напряжению дальности и д , снимаемому со 2-го интегра¬ 
тора. При проектировании устройства управляемой задержки 
предъявляются очень жесткие требования к линейности его харак¬ 
теристики и стабильности параметров. В РЛС и активных РГС 
импульсы синхронизации формируются в синхронизаторе и совпа¬ 
дают по времени с зондирующим импульсом передатчика. 

В дальномере пблуактивной РГС импульсы синхронизации по¬ 
ступают от канала синхронизации головки, в котором осуществля¬ 
ется прием прямого сигнала станции подсвета цели, установлен¬ 
ной на самолете. 

При самонаведении ракеты с упреждением самолет со стан¬ 
цией подсвета цели, ракета и цель не находятся на одной прямой 
(рис. 3.15). Поэтому возникают методические погрешности АД м и 
А^сбм в измерении дальности Д до цели и скорости сближения ѵ С бм. 
с ней [66]. Ошибка А Д м измерения дальности определяется форму¬ 
лой (3.1.4), а погрешность измерения скорости сближения 
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(5.3.1) 


Здесь До, ^р, <р*гр — расстояние между целью и ракетой в момент 
ее пуска, аэродинамическая скорость ракеты и угол упреждения 
соответственно. Анализ формулы (5.3Л) показывает, что ошибка 
А^сбм меняет свой знак, переходя через нуль при максимальном 
значении |АД М |. Максимальная величина |А^ С бм| достигает не¬ 
скольких десятков метров в секунду. 

Дальномер полуактивной РГС наряду с измерением дальности 
и скорости сближения выполняет очень важную роль селекции це¬ 
ли, благодаря чему в угломерный канал головки проходит сигнал 
только от одной цели. Иногда для упрощения конструкции РГС 
вместо дальномера на ней устанавливается автоселектор частоты 
следования импульсов. Структурная схема такого селектора мало 
отличается от схемы, представленной на рис. 5.13. Следует только 
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заменить устройство управляемой задержки управляемым генера¬ 
тором импульсов, который вырабатывает импульсную последова¬ 
тельность с периодом, равным с точностью до нестабильностей, пе¬ 
риоду импульсов, облучающих цель. Подстройка генератора про¬ 
изводится по сигналу рассогласования ВР с учетом интеграторов 
и цепей коррекции. Для такой схемы импульсы синхронизации не 
нужны, поэтому канал синхронизации в головке может отсутство¬ 
вать, но при этом утрачивается возможность измерения дальности 
и скорости сближения. 

При комплексировании дальномера используется большой на¬ 
бор дополнительных радиотехнических и нерадиотехнических дат¬ 
чиков корректирующих сигналов (ДСК). Эти датчики можно раз¬ 
делить на три группы: 

а) измерители параметров собственного движения управляемо¬ 
го объекта (УО) (самолета или ракеты); 

б) измерители дальности между целью и УО и скорости их 
сближения, установленные на пункте управления с последующей 
передачей результатов измерений на УО с помощью командной 
радиолинии управления (КРУ) в качестве команд целеуказания; 

в) комбинированные измерители, в которых параметры собст¬ 
венного движения УО измеряются на его борту, а параметры дви¬ 
жения цели передаются с пункта управления с помощью КРУ. 

Устройства коррекции первой группы применяются преимуще¬ 
ственно при самонаведении УО на неподвижные и малоподвиж¬ 
ные наземные и надводные цели. Две последние группы устройств 
коррекции целесообразно использовать при самонаведении на воз¬ 
душные цели. 

В качестве автономных измерителей собственного поступатель¬ 
ного движения УО применяют программные устройства; датчики 
воздушной скорости; датчики путевой скорости, выполненные на 
основе доплеровского измерителя скорости и угла сноса (ДИСС); 
инерциальные измерители. 

Измеренные датчиками параметры $ к ъ — > $кг> —> 5 кп поступают 
на вычислитель корректирующих сигналов (рис. 5.13), который 
приводит данные, полученные от различных измерителей, к единой 
системе координат и согласует размерность корректирующих и 
корректируемых параметров. Для пояснения сказанного приведем 
пример коррекции дальномера активной РГС, установленной на 
ракете класса «воздух—поверхность», от инерциальной системы, 
когда ракета наводится на неподвижную цель [66]. Акселеромет¬ 
ры инерциальной системы (ИС) устанавливаются на стабилизиро¬ 
ванной платформе, произвольно ориентированной относительно 
линии визирования на цель. Поэтому в вычислитель сигналов кор¬ 
рекции наряду с измеренными ускорениями ракеты подаются углы 
ориентации платформы относительно осей ракеты. От угломерного 
канала РГС в тот же вычислитель поступают углы пеленга цели, 
которые определяют положение вектора дальности в связанной 
системе координат. На основе этих данных измеренные ускорения 
по довольно громоздким тригонометрическим формулам пересчи- 
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тываются в сферическую систему координат, в которой осуществ¬ 
ляет измерения РГС. Этим решается задача приведения резуль¬ 
татов измерений к единой системе координат. Пр и ПОЗИЦИОННОЙ 
коррекции корректирующим параметром должен быть сигнал 
дальности, а при скоростной — сигнал скорости сближения. Что¬ 
бы сформировать эти сигналы из определенного с помощью ИС и 
системы пересчета координат ускорения сближения, последнее 
должно интегрироваться. Таким способом решается задача согла¬ 
сования размерностей корректирующих и корректируемых пара¬ 
метров. 

В системах самонаведения на скоростную цель данный способ 
формирования сигналов коррекции становится не столь эффектив¬ 
ным. Например, измерение и введение в дальномер параметров 
собственного движения приводит к тому, что при атаках на догон- 
ных курсах скорость сближения, которую должен отрабатывать 
контур автосопровождения некомплексного дальномера, оказыва¬ 
ется меньше скорости цели, отрабатываемой следящей системой 
комплексного автодальномера. Следовательно, в данной ситуации 
динамическая ошибка в комплексном дальномере будет больше, 
чем в некомплексном. Вместе с тем в автодальномерах ракет клас- 
. са «воздух—воздух» такое комплексирование может быть полез¬ 
ным. Это объясняется особенностями стартового участка траекто¬ 
рии ракеты, на котором она развивает очень большие ускорения, 
что нередко приводит к срыву режима автосопровождения, если в 
дальномер не вводить сигнал от датчика линейных ускорений 
[ 66 ]. 

Системы коррекции второй и третьей групп лишены отмечен¬ 
ного недостатка при введении корректирующего сигнала, так как 
здесь этот сигнал учитывает собственное движение УО и движение 
цели. 

Для реализации систем коррекции второй группы на пункте 
управления, который располагается на земле или на самолете, 
должны измеряться координаты цели и УО. Эффективное измере¬ 
ние кординат последнего возможно, как правило, при установке на 
УО радиоответчика. Характерным примером для такой группы 
является система передачи данных о дальности до цели и скоро¬ 
сти сближения с пункта управления на истребитель при прибор¬ 
ном наведении самолета. 

Если по каким-либо причинам измерение координат УО на 
пункте управления нежелательно, то применяются комбинирован¬ 
ные измерители третьей группы. Реализация такой системы кор¬ 
рекции применительно к самонаводящейся ракете требует установ¬ 
ки на самолете и на ракете ИС. Эти ИС согласуются в момент пу¬ 
ска ракеты. В дальнейшем измерение координат цели на ракете и 
самолете производится в координатах ИС. В тех же координатах 
измеряются параметры собственного движения ракеты, благодаря 
чему на ракете имеется возможность сформировать учитывающий 
движение цели сигнал коррекции для дальномера. 
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Системы формирования корректирующего сигнала 2-й и 3-й 
групп могут функционировать и до момента захвата цели радио¬ 
электронным устройством УО. В этом случае они выполняют роль 
систем целеуказания, введение которых ограничивает размеры зо¬ 
ны поиска цели в аппаратуре УО. Они же являются единственным 
источником информации о координатах цели при подавлении ап¬ 
паратуры УО помехами. 

Когда состав измерителей, образующих комплексный дально¬ 
мер, определен и известны статистические характеристики изме¬ 
ряемых параметров, объединение таких измерителей осуществля¬ 
ется на основе рекомендаций теории калмановских многомерных 
фильтров. Один из возможных вариантов комплексного измерите¬ 
ля дальности ,и скорости представлен на рис. 5.14. Автономные из¬ 
мерители скорости и дальности при самонаведении на неподвиж¬ 



ную цель строятся на основе датчиков собственного движения УО. 
Если цель подвижна, то эти измерители создаются с использова¬ 
нием датчиков корректирующих сигналов 2-й и 3-й групп. 

Объединение дальномера с автономным измерителем скорости 
сближения производится по схеме, аналогичной рис. 5.4, а цепи 
связи дальномера с автономным измерителем дальности выполне¬ 
ны в соответствии с изложенными в § 3.4.2 требованиями теории 
калмановской фильтрации при измерении одного и того же пара¬ 
метра несколькими измерителями. Спектральная плотность О да 
шумов |да автономного измерителя дальности определяет коэффи¬ 
циент, с которым результаты измерений вводятся в дальномер. 
Спектральная плотность О ѵа шумов І ѵа автономного измерителя 
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скорости сближения вошла в коэффициент к Ѵі определяемый одной 
из формул (5.1.32), где О ѵ следует заменить на 6 ѵа . 

3 составе вычислителя сигналов коррекции показаны лишь 
цепи согласования размерностей корректирующих и корректируе¬ 
мых параметров. Цепи приведения данных, полученных от различ¬ 
ных измерителей, к единой системе координат для упрощения схе¬ 
мы опущены. Здесь принято, что автономные измерители выдают 
непосредственно дальность до цели и скорость сближения. 

Схема рис. 5.14 отображает структуру оптимального многомер¬ 
ного устройства измерения с взаимной коррекцией. Ошибки изме¬ 
рения в таком устройстве определяются путем решения системы 
уравнений (5.1.33), если положить в них [28] 

1/Од = 1/0 Да +1/Одр. (5.3.2) 

Можно усложнить задачу синтеза, заменив белые шумы автоном¬ 
ных измерителей коррелированными шумами. В соответствии с 
изложенными в § 3.4.2 положениями теории калмановской фильт¬ 
рации такой подход требует расширения вектора состояния, в ре¬ 
зультате чего в цепях ввода корректирующих сигналов появятся 
дополнительные «отбеливающие» фильтры. 

Оптимальные измерители рассмотренного выше типа чувстви¬ 
тельны к изменению статистических характеристик измеряемых 
параметров. Поэтому наряду с ними находят применение инва¬ 
риантные комплексные измерители дальности и ее производных. 
Одна из возможных динамических структурных схем такого изме¬ 
рителя представлена на рис. 5.15. Корректирующий сигнал скоро¬ 
сти, измеряемый автономным измерителем с передаточной функ¬ 
цией ѴР ѵ (р), подается на вход второго интегратора. На рис. 5.15, а 
&иь к ш2 , &кор, куз характеризуют коэффициенты передачи соот¬ 
ветственно временного различителя, 1-го и 2-го интеграторов, кор¬ 
ректирующей цепи и устройства управляемой задержки. В преоб- 



200 


Рис. 5.15 



разованной схеме рис. 5.15, б к а = &вр&иі&и2&уз — коэффициент пе¬ 
редачи по ускорению, а Т К =к КО р/к п1 — постоянная времени кор¬ 
ректирующей цепи. 

Измеренное значение дальности 


Ди 


ка(ТкР -Ь 1) л і к и2 кузѴ^ ѵ (р) р 

- Д і -- у к> 


Ш(р) Ш(р) 

где 1 Ѵ(р)—р 2 + к а Т к р + к а — характеристический полином. 
Динамическая ошибка измерения 


(5.3.3) 


ддд-д Дя- Ѵ р 


77_ ^И2 ^уз УРу {р) Р у 

ѴГ(р) 


К-* 


(5.3.4) 


Требование равенства нулю динамической ошибки при любом 
законе изменения Д=Д(і) (условие инвариантности) принимает 
вид 


Д—Ь И2&УЗ №ѵ(р) Ѵ К = 0. 


(5.3.5) 


Равенство (5.3.5) выполняется, если соблюдаются следующие 
условия: 


ѴРѵ(р) = 1/Ь и& к уз , 

йѵ К /йі = й 2 Д/йі 2 . 


(5.3.6) 


Первое условие требует безынерционное™ автономного измерите¬ 
ля, что можно реализовать лишь приближенно, а согласно второ¬ 
му условию корректирующий сигнал при сопровождении по даль¬ 
ности подвижной цели должен содержать данные как о движении 
УО, так и о движении цели. 

Особенности построения лазерных дальномеров продиктованы 
чрезвычайно низкой частотой повторения Р и зондирующих импуль¬ 
сов, что практически исключает возможность реализации их в ана¬ 
логовом варианте. Зарубежные цифровые лазерные дальномеры 
строятся по прямоотсчетной схеме [73]. Входным устройством та¬ 
кого дальномера является преобразователь «временной интервал— 
код». Под временным интервалом здесь подразумевается проме¬ 
жуток времени между зондирующим импульсом и отраженным от 
цели импульсом, поступившим в дальномер. Один из вариантов 
такого устройства подобен схеме, изображенной на рис. 5.11, если 

на счетчик Сч не подавать код N * измеренной дальности, а ре¬ 
гистр сигнала рассогласования переименовать в регистр дальности. 

В каждый период повторения зондирующего импульса после 
приема отраженного сигнала в регистр дальности записывается 
код измеренной дальности УѴа.Если регистр дальности соединить 

с ЦАП, то на выходе последнего образуется измеренное значение 
дальности в виде напряжения ц д . Однако у такой схемы будут 
значительные ошибки, вызванные дискретностью по времени, так 
как частота Р и мала. Поэтому схема иногда дополняется экстра- 
полятбром, учитывающим изменение дальности внутри периода 
ответных сигналов. Особенно просто выполнить экстраполяцию 

201 



при измерении дальности с летательного аппарата (ЛА) до не¬ 
подвижного наземного объекта. Для этого измеряется собствен¬ 
ная скорость ЛА и формируется последовательность вспомогатель¬ 
ных импульсов с частотой повторения, пропорциональной скорости 
полета. Указанные импульсы подаются на вычитающий вход ре¬ 
гистра дальности, уменьшая записанное там число, а следователь¬ 
но, и измеренную дальность на величину, приближенно равную 
проходимому ЛА расстоянию от момента приема отраженного сиг¬ 
нала. Введение в дальномер сигналов от автономного измерителя 
скорости ЛА можно рассматривать как своеобразное комплекси- 
рование при прямоотсчетном методе измерения дальности. 

б) Измерение дальности и ее производных при 
непрерывном сигнале. Напряжение на выходе, приемника 
(фильтра доплеровских частот) полуактивной РГС, использующей 
непрерывный сигнал подсвета цели, выражается формулой (3.2.5). 
Дальность до цели определяется по задержке т 3 , входящей в экви¬ 
валентный индекс р э ЧМ: 

Р э = 2Р5ІпЙт 3 /2. (5.3.7) 

Скорость сближения измеряется на основе доплеровского смеще¬ 
ния частоты 'СОдп=2я/ 7 д П , а ускорение сближения — за счет при¬ 
менения в измерителе Р т следящей системы с астатизмом 2-го 
порядка. 

Устройство, в котором производятся указанные измерения 
(рис. 5.16, а), называют измерителем скорости или автоселекто¬ 
ром скорости [66]. Последнее наименование связано с тем, что в 
таком измерителе одновременно осуществляется селекция цели по 
скорости. 

Хотя часть элементов измерителя рассматривалась ранее в 
§ 5.2 при описании частотного дискриминатора, для понимания 
принципа действия автоселектора в целом необходимо упомянуть 
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о них снова. В смесителе См и на который подается напряжение 
^Фдч (3.2.5) и сигнал и гет управляемого гетеродина (УГ), форми¬ 
руется напряжение и см . Фаза последнего определяется разностью 
фаз колебаний и тет и ііф ЛЧ . Если УГ формирует гармонический сиг¬ 
нал с угловой частотой со г , то 


^СМ — Уем ^05 


С0 ОР І + 2 Р ЗІП С05 (й І — ф А ) 


(5.3.8) 


Здесь І/см — амплитуда сигнала, которая при коническом скани¬ 
ровании луча антенны РГС содержит информацию об угловом от¬ 
клонении цели относительно равносигнального направления 
(РСН); со пр =о)г—содп — разностная частота. В выражении 
(5.3.8) исключена начальная фаза фо, так как при обработке сиг¬ 
нала она не используется. 

После смесителя устанавливается узкополосный УПЧ ( УУПЧ ), 
именуемый также стробом скорости. Этот УУПЧ , настроенный на 
номинальное значение ПЧ ісо П ро, является основным селектирую¬ 
щим элементом схемы. Полоса пропускания ДГ СТ строба скорости 
характеризует разрешающую способность РГС по скорости 


Ьѵ = -^-АР ст , (5.3.9) 

где / — несущая частота сигнала станции подсвета цели (СПЦ). 
Для повышения разрешающей способности желательно уменьшать 
ДГ СТ , практически она составляет сотни герц — единицы кило¬ 
герц [77]. 

Отселектированный сигнал с выхода УУПЧ поступает к выход¬ 
ным каскадам пеленгационного канала, где из него формируется 
управляющее напряжение привода антенны, на ограничитель Огр. 
н частотный детектор ЧД , а далее через обнаружитель (схему за¬ 
хвата) в управитель, сигнал которого перестраивает частоту УГ. 
Такая перестройка производится ввиду того, что в процессе само¬ 
наведения частота со дп изменяется и для удержания <о П р вблизи 
сопро (частоты настройки УУПЧ) следует изменять частоту о> г . 

Сигнал, необходимый для захвата и перестройки частоты УГ, 
с выхода УУПЧ подается на ограничитель Огр. и частотный детек¬ 
тор ЧД. Будем считать, что УУПЧ осуществляет квазистатическое 
преобразование полезного сигнала и см , т. е. производит лишь уси¬ 
ление этого напряжения, не меняя его спектра. Помимо того, при¬ 
мем, что частота сигнала не выходит за пределы линейного участ¬ 
ка дискриминационной характеристики ЧД , т. е. напряжение на 
его выходе можно записать в виде 

Ыц д = ^>чд О^пр 0 ®с)» (5.3.10) 

где &чд -— коэффициент передачи ЧД; со П ро — переходная частота 
ЧД, равная частоте настройки УУПЧ ; (о с =^Ѳ с /^ — частота сиг¬ 
нала, поступающего на ЧД. 
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Из (5.3.8) следует, что фаза сигнала, приходящего на ЧД. 

Ѳ с = ®пр ^ + 2(5 зіп соз (62 і — фі). 

2 

Дифференцирование Ѳ с по времени с учетом медленности измене¬ 
ний функций т 3 =тз(0 и фі=фі (і) дает 

®с = (0 пр— 2 62|3$іп зіп (62*—ф х ). 

2 

Следовательно, 

И чД = Кд (^пр о — ^пр) + 2 6 чД й р зіп зіп і — фі). (5.3.11 ) 

Слагаемые, которые входят в состав выражения (5.3.11), на выхо¬ 
де ЧД разделяются. Медленно изменяющееся напряжение и м н = 
= &чд(сопро—сопр) используется для перестройки УГ, чтобы выдер¬ 
живалось приближенное равенство {Опр~сопро- С этой целью на¬ 
пряжение ц мн через схему захвата подается на управитель, кото¬ 
рый воздействует на УГ, изменяя его частоту. Для уменьшения 
установившихся динамических ошибок и приобретения схемой 
свойств памяти по ускорению в состав управителя включают два 
интегрирующих звена и корректирующую цепь, обеспечивающую 
устойчивость следящей системы. Сумматоры служат для ввода 
сигналов коррекции от датчиков корректирующих сигналов (ДКС) 
в контур слежения за доплеровской частотой (через вычислитель 
корректирующих сигналов). Роль последнего та же, что и в схеме 
рис. 5.13. Простейшим измерителем параметров собственного дви¬ 
жения ракеты является датчик линейных ускорений, измеритель¬ 
ная ось которого ориентирована по линии визирования или по про¬ 
дольной оси ракеты. Информацию о параметрах движения цели 
можно получать по командной радиолинии с борта ЛА. На осно¬ 
вании этих данных формируются сигналы коррекции щ к и и Ші ко¬ 
торые характеризуют либо собственные ускорения и скорость ра¬ 
кеты или ускорение и скорость сближения. 

При высококачественной работе следящей системы измерите¬ 
ля, когда равенство со п р='со п ро выдерживается точно, частота ф г = 
= со П ро + содп управляемого гетеродина с точностью до постоянного 
слагаемого повторяет закон изменения доплеровской частоты и тем 
самым характеризует скорость сближения ракеты с целью. Сиг¬ 
нал УГ подается на смеситель См 2 , куда также поступает сигнал 
и г с частотой .со П ро, а разностный сигнал См 2 с частотой содп на ча¬ 
стотном детекторе ЧД Ѵ преобразуется в напряжение и Ѵі отобра¬ 
жающее скорость сближения ѵ С б- Напряжение ц ? - на входе второго 
интегратора пропорционально ускорению сближения. 

Второе слагаемое в выражении (5.3.11) представляет собой 
гармонический сигнал дальномерной частоты Этот сигнал не¬ 
обходим для измерения дальности и формирования сигнала на 
разрешение захвата цели. С выхода ЧД сигнал дальномерной ча- 
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стоты подается на амплитудный детектор. Выпрямленное напря¬ 
жение будет 

Ид = 2 &«Ад й р зіп , (5.3.12) 

где &ад — коэффициент передачи амплитудного детектора. 

Величина дальномерной частоты й выбирается так, что в зоне 
дальности действия ракеты довольно точно выполняется равенство 
зіпйТз/2 ЙТз/2 и зависимость ц д от дальности Дг=ст 3 /2 (рис. 
5.16, б) практически линейная. Напомним, что расстояние Д\ с 
точностью до методической ошибки Д Д м (3.1.4) характеризует 
дальность ракета—цель. 

По мере увеличения Д\ девиация частоты йр э =2рйзіпйт 3 /2 во 
входном сигнале УУПЧ возрастает и, начиная с некоторого значе¬ 
ния Ді = Д 1к , она будет превосходить половину полосы пропуска¬ 
ния узкополосного УПЧ. В этих условиях УУПЧ , не может осу¬ 
ществлять квазистатическое преобразование и см . Более того, на вы¬ 
ходе УУПЧ начнут действовать импульсные сигналы с периодом 
следования Т 0 = 2я/й. Скважность импульсов увеличивается вмес¬ 
те с ростом Д и вследствие чего напряжение ц д при Ді>Ді к будет 
уменьшаться. Если ц д подать на пороговое устройство, срабаты¬ 
вающее при ц д >и П ор, где ц П ор — напряжение порога, а пороговое 
устройство соединить со схемой захвата, то можно обеспечить 
разрешение захвата сигналов, поступающих только от тех целей, 
которые удалены от ракеты на расстояние Дішіп^Ді^Дітах. 
Чтобы не произошел сброс захвата, когда расстояние между ра¬ 
кетой и целью в процессе сближения становится меньше Дішіп, 
применяются специальные цепи блокировки. 

Измерение дальности осуществляется на выходе амплитудного 
детектора прямоотсчетным методом. Если используется монохро- 




Рис. 5.17 
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матический сигнал подсвета цели (|3 = 0), то дальность не измеря¬ 
ется. 7 

Для полуактивных РГС простейшего вида типичным является 
применение корректирующего сигнала от датчика линейного уско¬ 
рения, поэтому динамическую структурную схему комплексного 
измерителя скорости можно 'представить в виде рис. 5.17. При со¬ 
ставлении данной структурной схемы считалось, что углы упреж¬ 
дения невелики и методической ошибкой (5.3.1) измерения ско¬ 
рости сближения можно пренебречь. На рис. 5.17, а в дополнение 
к тем обозначениям, которые введены при описании схемы рис. 
5.15, а, добавлены коэффициенты передачи # чд , &уг, ЧД следя¬ 
щего контура, управляемого гетеродина и частотного детектора 
ЧД Ѵ . Коэффициент усиления по ускорению для схемы рис. 5.17, б 
к а —к ЧД&ИІ&И 2 &УГ, а постоянная времени корректирующей цепи, как 
и ранее, Т к =\к коѵ Ік тХ . 

Условия инвариантности находятся по методике п. а) настоя¬ 
щего параграфа и выражаются формулами 


^ (р )= 


2 / 


скіяо & 


И2 *уг 


к = ^сб 
йі йі 2 


(5.3.13) 


Правую часть второго условия (5.3.13) можно представить как 
а]ц/сЫ — йіѵ/сіі, где / ц и / р — радиальные ускорения цели и ракеты 
соответственно. Обычно Это дает основание в про¬ 

стейшем случае использовать для коррекции только датчик линей¬ 
ных ускорений, установленный на ракете. 

в) Измерение дальности и ее производных при 
квазинепрерывном сигнале. Особенностями измерения 
дальности и ее производных при квазинепрерывном сигнале (или 
по другой терминологии сигнале с ВЧПИ) являются неоднознач¬ 
ность отсчета дальности и наличие «мертвых зон» при приеме сиг¬ 
нала. Последние возникают за счет бланкирования (запирания) 
приемника на время излучения зондирующего импульса. Такое 
бланкирование вводится в РЛС и активных РГС. При изменении 
дальности между целью и УО, снабженным РЛС или активной 
РГС, каждый раз, когда расстояние цель—УО будет пропорцио¬ 
нально периоду повторения импульсов Г и , отраженный сигнал по¬ 
давляется бланкирующим импульсом. Зоны подавления называют 
иногда упомянутыми ранее «мертвыми зонами» приема. Число по¬ 
давляемых импульсов зависит, в частности, от скважности. Так, 
при скважности (? = 2 подавляются 50% импульсов, что вызывает 
значительные потери при обнаружении цели и возрастание оши¬ 
бок при измерении параметров ее движения, особенно на больших 
дальностях, когда отношение сигнал-шум мало. 

Одним из «способов борьбы € подавлением «сигналов при ВЧПИ 
является изменение периода повторения зондирующих импульсов 
Г и по тому или иному закону, чтобы избежать такой ситуации, 
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когда дальность цель — УО пропорциональна Т и . В режиме авто¬ 
матического сопровождения цели по дальности это 'можно достичь 
с помощью схемы, представленной на рис. 5.18 [25]. Синхрониза¬ 
тор . ( Синхр .) вырабатывает импульсы запуска передатчика 


Ц№ 







Рис. 5.18 


(ПРД ) с периодом повторения Т И . Одновременно эти импульсы 
после задержки «а.время Г и /2 в устройстве задержки (УЗ) по¬ 
даются на генератор строба и генератор селекторных импульсов. 
Импульсом строба открывается приемник ( ПРМ) на время прие¬ 
ма сигнала, а ранний и поздний селекторные импульсы поступают 
на временной различитель ( ВР ) дальномера. Функциональная схе¬ 
ма этого различителя совместно с цепями стробирования прием¬ 
ника изображена в нижней части рис. 5.10. Сигнал рассогласова¬ 
ния ивѵ через управитель воздействует на синхронизатор, изменяя 
период повторения импульсов Г и в зависимости от значения и вр . 
При сближении УО с целью период Т И уменьшается до величины, 
определяемой допустимой скважностью (З ДО п. По достижении (2 ДО п 
в синхронизаторе производятся переключения, в результате кото¬ 
рых величина Т И принимает свое номинальное значение, после че¬ 
го Г и вновь начинает уменьшаться под действием напряжения 

Эпюры напряжений в различных точках рассмотренного уст¬ 
ройства показаны на рис. 5.19. Запускающие импульсы передатчи¬ 
ка (рис. 5.19,а) следуют с периодом Г и , который может плавно из¬ 
меняться во времени, т. е. Ти=Т И (і). Условная нумерация не¬ 
скольких импульсов введена для того, чтобы можно было сопоста¬ 
вить их с отраженными импульсами, которые им соответствуют. 
Селекторные импульсы (рис. 5.19,6) следуют строго посредине 
между зондирующими импульсами. Последовательность импуль¬ 
сов ПЧ на выходе приемника (рис. 5.19,в) задержана относитель¬ 
но ЗИ на время т 3 . Период следования Т ИТ этих импульсов в об¬ 
щем случае отличен от Т к . Величина Г ит определяется соотноше¬ 
нием 


Т = 

* КТ — 


т з = 


д, 


(5.3.14) 


2п + 1 с 2п + 1 

где п — число периодов, укладывающихся во временной задержке 
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т 3 , называемое в дальнейшем крайностью зоны дальности или 
просто кратностью. 

Динамическая структурная схема следящей системы, которая 
соответствует схеме измерения периода Т и при использовании сиг¬ 
налов с ВЧПИ (рис. 5.18), изображена на рис. 5.20. При состаівле- 



Рис. 5.19 


ниіи структурной схемы принималось, что управитель как и .во 
всех ранее рассмотренных схемах содержит два интегратора и це¬ 
пи коррекции. Коэффициент усиления по ускорению равен к а = 
= & В р^иі^и 2 ^уп, где, помимо ранее использовавшихся обозначений, 
принято куп — коэффициент передачи генератора с управляемым 



Рис. 5.20 


периодом повторения импульсов. Динамическая структурная схе¬ 
ма рис. 5.20 отображает систему, следящую за периодом повторе¬ 
ния импульсов. С помощью такой системы период повторения им¬ 
пульсов Г и , вырабатываемых в синхронизаторе, подстраивается 
под требуемый период повторения Г ит , с которым поступают отра¬ 
женные импульсы. В схеме измеряются период Г и и скорость его 
изменения. Приборными аналогами этих параметров являются на¬ 
пряжения соответственно на выходе и входе второго интегратора. 

Изменение дальности Д(і) связано с периодом Г и соотношения¬ 
ми 


Т ж =— т ^—Фтір)Д, 

с 2д-|- 1 

Т и = -—^—Фт(р)Д, 

с 2п + 1 


(5.3.15) 
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где Ф г ( р) = ка 1 ^ — —передаточная функция замкнутой сле- 

р 2 + к а Т к р + к а 

дящей системы (рис. 5.20). 

При неизменной дальности в установившемся режиме (р= 0) 
будем иметь 

Т »=—^~Г Д - (б.з.іб) 

с 2/г + 1 


Соотношение (5.3.16) указывает на пропорциональность в измене¬ 
нии периода и дальности при фиксированном п. Следовательно, 
при допустимом изменении периода, например, в 2 раза относи¬ 
тельная дальность 'будет также изменяться в 2 раза. Для поясне¬ 
ния этого приведем пример. Пусть при некотором номинальном 
значении периода Г и и заданном п дальность составляла Д= 
= 50 км. При сближении не будут наблюдаться «мертвые зоны» 
до дальности 25 км. Когда дальность достигнет 25 км, произойдет 
изменение величины п и период Т и вновь получит номинальное 
значение. Следующее изменение п произойдет на дальности 12,5 км, 
что составляет половину от 25 км и т. д. 

Отслеживаемый период Г ит линейно зависит от дальности в 
соответствии е формулой (5.3.14), причем крутизна обратно про¬ 
порциональна кратности п. Это означает, что при изменении Д с 
постоянной скоростью скорость уменьшения периода Г ит , который 
является входным воздействием для следящей системы, будет уве¬ 
личиваться по мере сближения УО с целью. Поэтому в [25] пред¬ 
лагается увеличивать к а при сближении УО с целью (уменьшении 
п) по закону 

к а1 = 2к а /(2п+1). (5.3.17) 


Для нестационарного контура зависимость между Г и и Д остает¬ 
ся прежней (5.3.15), но в ней следует заменить к а на к а ь 

Обе рассмотренные схемы обеспечивают лишь временную се¬ 
лекцию цели путем стробирования приемника. Эти схемы могут 
стать измерителями дальности и скорости сближения, если опре¬ 
делять в каждый момент времени значение п. Формулы вычисле¬ 
ния дальности Ди и ее производной Д и в этом случае очевидны 



2п и + 1 
2 




2яи + 1 
2 


> 



(5.3.18) 


где п ж — измеренное значение кратности. 

Существуют различные способы измерения кратности [25, 108]. 
Один из них основан на том, что при квазинепрерывном сигнале 
можно с достаточно высокой точностью измерить относительную 
радиальную скорость УО и цели на основе определения доплеров¬ 
ского сдвига частоты. Дискриминационная часть измерителя Д 
изображена на рис. 5.10, а его динамическая структурная схема 

на рис. 5.17,6, если заменить в ней ѵ С б = —Д и у С би=— Ди- Обо- 
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значив передаточную функцию замкнутой системы регулирования 
для схемы рис. 5.17,6 через Ф ѵ (р), найдем 

Д* = Фѵ(р)Д. (5.3.19) 

Образуем частное 


Ди Ф у (р) с 2/г -|~ 1 

Т т ф т (Р) 2 2 


(5.3.20) 


где Т и ,и Ди определяются выражениями (5.3.15) и (5.3.19). 

Соотношение (5.3.20) показывает принципиальную возмож¬ 
ность определения п на основе измерения частного Д И /7 И . При 
оценке точности, -с -которой может быть вычислена кратность п , 
следует учитывать еще и флюктуационную погрешность измерения 

и И Д и . 

Динамическая структурная схема оптимального комплексного 
измерителя дальности и скорости сближения при квазииепрерыв- 
ном зондирующем сигнале показана на рис. 5.21. Она составлена 
на основании рис. 5.3, 5.4 и 5.14, -которые уже детально обсужда¬ 
лись. Поэтому здесь поясним лишь некоторые особенности рас- 
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сматриваемого измерителя. В схеме фигурирует коэффициент пере¬ 
счета /г* корректирующих сигналов, связанный с измеренным зна¬ 
чением л и кратности зоны дальности соотношением 


п 


* 



2 л и + 1 


(5.3.21) 


Спектральная плотность 0* да , входящая в весовой коэффици¬ 
ент, с которым вводится сигнал дальности от автономного изме¬ 
рителя дальности, равна 0* да =0 да /(я*) 2 , где О да — спектральная 
плотность шума | да . Спектральные плотности О ѵѵ и 0*др= 
=)0 Д р /(п*) 2 определяют шумы и соответственно на входах 
ЧД и временного различителя. Шум І т характеризует случайные 
изменения периода повторения импульсов Г и . При вычислении па¬ 
раметров схемы Ь* к д ѵ и Г*ка по формулам (5.1.32), (5.1.33) и 

(5.3.2) в последние необходимо подставлять значения спектраль¬ 
ных плотностей С* да и С * др . 

При вычислении дисперсий І) к д и Б к ѵ ошибок измерений даль¬ 
ности и скорости следует пользоваться формулами (5.1.33), если 
положить в них 

— =—— Н-— ; — = ——| — (5.3.22) 

бд р б* а 6ѵ бѵа 

Дисперсии указанных ошибок в установившемся режиме находят¬ 
ся из (5.1.33), если считать левые части уравнений равными нулю. 

2. Комплексирование при цифровой обработке. Переход к циф¬ 
ровым комплексным -измерителям дальности и ее производных да¬ 
ет два основных преимущества: существенное снижение массы и 
размеров аппаратуры измерителей и почти идеальную стабиль¬ 
ность инструментальных характеристик, что практически исключа¬ 
ет необходимость регулировки аппаратуры в процессе эксплуата¬ 
ции и при замене блоков. Однако таким устройствам свойственны 
и недостатки. Наиболее существенными среди них являются: нели¬ 
нейность, вызванная квантованием измеряемых параметров, по 
уровням и приводящая к ухудшению качества работы следящих 
систем измерителей, а также возникновение дополнительных оши¬ 
бок измерения, -вызванных квантованием. 

При цифровой обработке сигналов в комплексном измерителе 
используются цифровые дальномеры, автоселекторы скорости, а 
также цепи ввода сигналов коррекции. Последние обычно реали¬ 
зуются с помощью цифрового вычислителя, запрограммированно¬ 
го на решение тригонометрических соотношений, связанных с при¬ 
ведением данных к единой системе координат, а также для согла¬ 
сования размерностей корректирующих и корректируемых сигна¬ 
лов. В последующем основное внимание уделяется переводу на 
цифровую обработку рассмотренных ранее аналоговых измерите¬ 
лей дальности и ее производных. Далее полученные в результате 
такого перевода устройства для краткости называются цифровы¬ 
ми дальномерами и цифровыми измерителями скорости [134]. 
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На современном этапе развития цифровой техники наметилось 
два пути реализации цифровых измерителей: покаскадный перевод 
аналогового измерителя на элементы цифровой техники [37, 111] 
и разработка специализированного цифрового вычислителя, в ко¬ 
тором реализован алгоритм функционирования измерительного 
устройства [134]. 

Первый способ реализации цифровых измерителен иногда на¬ 
зывают аппаратурным, а второй — программным. Аппаратурный 
способ использовался преимущественно на первых этапах внедре¬ 
ния цифровой техники в бортовые измерительные устройства. Для 
разработок этого периода характерно применение в них интег¬ 
ральных микросхем с малым или средним уровнем интеграции 
[37]. Цифровые измерители такого типа имеют обычно достаточ¬ 
но высокое быстродействие, но их массо-габаритные характеристи¬ 
ки почти такие же, как и у аналоговых измерителей. Развитие вто¬ 
рого способа овязано с появлением программируемых больших 
интегральных схем (БИС), реализованных в виде микропроцес¬ 
сорных комплектов, на базе которых стало возможным создание 
малогабаритных специализированных вычислителей, а также уни¬ 
версальных микро-ЭВМ [5, 23, 87, 118]. 

Для аппаратурной реализации цифровых измерителей, каждое 
из рассмотренных в п. 1 настоящего параграфа устройств, целесо¬ 
образно разделить на три части: дискриминатор, управитель и вы¬ 
ходной преобразователь, именуемый иногда синтезатором [111]. 
Некоторые варианты реализации цифрового дискриминатора для 
дальномера даны в п. 2 предыдущего параграфа. Там же указы¬ 
валось, что в измерителе скорости и в комплексном измерителе 
дальности и скорости при квазинепрерывном сигнале дискримина¬ 
торы целесообразно выполнять в аналоговом варианте, а для со¬ 
пряжения их с цифровыми управителями необходимо использовать 
аналого-цифровые преобразователи. 

Все рассмотренные ранее управители выполнены по однотип¬ 
ной схеме. Они содержат два интегратора, цепь прямой связи, ко¬ 
торая охватывает первый интегратор, и сумматоры. Известны два 
основных типа цифровых интеграторов (ЦИ): сумматор, охвачен¬ 
ный положительной обратной связью, и реверсивный счетчик [62, 
108]. При реализации интегратора с использованием сумматора на 
вход сумматора подается в параллельном или последовательном 
коде число из регистра сигнала рассогласования и из регистра 
самого сумматора. Результат суммирования записывается в ре¬ 
гистр сумматора. Использование параллельного кода повышает 
быстродействие интегратора, но при этом требуется, чтобы разряд¬ 
ность сумматора была равна разрядности кодов. Обычно в цифро¬ 
вых измерителях используются 12 ... і5-разрядные коды [27]. 
Применение реверсивного счетчика в качестве интегратора требу¬ 
ет предварительного преобразования кода интегрируемого пара¬ 
метра в число импульсов, пропорциональное числовому коду, и 
подачи полученных импульсов на суммирующий или вычитающий 
вход счетчика в зависимости от знака кода числа. 
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Умножение на постоянные -коэффициенты, такие, например, 
как коэффициент усиления по ускорению к а , постоянная време¬ 
ни цепи коррекции Г к іи т. д., удобнее всего осуществить, если их 
величину можно представить в виде числа 2 т . Тогда умножение 
сводится к сдвигу входного числа (умножаемого) на т разрядов 
влево (при т> 0) или вправо (при т<0). 

Преобразователь в цифровом дальномере служит для преоб¬ 
разования кода дальности в стробирующий импульс, который от¬ 
крывает приемник. Одна из возможных схем такого преобразова¬ 


ла 



Рис. 5.22 

теля показана на рис. 5.22. В счетчик дальности записывается в 
обратном коде N ^ измеренное значение дальности. В момент из¬ 
лучения зондирующего ИхМпульса сигнал щ 0 поступает на триггер 
Т, запуская его. Выходным напряжением триггера открывается 
схема «И», через которую счетные импульсы Сч. И от генератора 

ГСИ подаются на счетчик. Так как в счетчик введен код іѴд’ в Р е ’ 
мя, которое необходимо для установки всех триггеров счетчика в 
положение логической единицы, равно времени задержки -отра¬ 
женного сигнала. Этот факт фиксируется появлением логической 
единицы на выходе многовходовой схемы «И». Сформированная 
таким образом логическая единица используется для выработки 
строба. Импульс сброса прекращает доступ счетных импульсов и 
устанавливает счетчик на нуль. 

Если объединить все описанные цифровые схемы, то образуется 
аппаратурный вариант построения цифрового дальномера (рис. 
5.23). Он содержит цифровой временной различитель ЦБР , фор¬ 
мирующий код сигнала рассогласования; два цифровых интегра- 



Риѵ. 5.23 
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тора — ЦИ і, ЦИ 2 \ сумматор Сум \, через .который ©водится с ко¬ 
эффициентом Г ка код сигнала стабилизации, и сумматор Сум 2 вво¬ 
да кода іѴкор корректирующего сигнала. Преобразователь или по 
другой терминологии счетчик дальности необходим для формиро¬ 
вания строба дальности, открывающего приемник [111]. 

Выходные сигналы дальности и ее производной могут быть 

представлены в цифровой форме Ы А , іѴ.* или в виде напряжений 

д ’д 

Ид и Ид . Чтобы получить Ид и Ид, в состав схемы вводят цифро- 

аналоговые преобразователи ( ЦАП ). Отдельные элементы схемы 
соединены между собой группами линий (по одной линии на каж¬ 
дый разряд передаваемого иода), которые именуются шинами. 

По аналогичным схемам могут быть построены измеритель ско¬ 
рости при непрерывном сигнале и измеритель периода повторения 
при квааинепрерывном сигнале. В таких схемах находят примене¬ 
ние аналоговые ЧД и ВР (ем. рис. 5.10), сопрягаемые с АЦП. Вы¬ 
ходные коды управителя преобразуются с помощью ЦАП в напря¬ 
жение, под действием которого изменяется частота УГ в измери¬ 
теле скорости и период повторения импульсов в синхронизаторе 
РЛС или РГС с квазинепрерывным сигналом. 

Основные положения программного способа реализации цифро¬ 
вых измерителей рассмотрим на наиболее общем варианте построе¬ 
ния всех ранее представленных измерителей дальности и ее про¬ 
изводных. Для этого варианта характерно аналоговое выполнение 
дискриминационной части и преобразователя (синтезатора). В 
цифровой форме выполняется лишь управитель. Сопоставление ди¬ 
намических структурных схем рис. 5.15,6; 5.17,6; 5.20 позволяет 
построить обобщенную структурную схему управителя рис. 5.24. 



Рис. 5.24 


Обобщенные координаты хз и х 2 отображают соответственно даль¬ 
ность и ее производную, скорость сближения и ее производную 
или период повторения импульсов и его производную. Символом 
Ах обозначено рассогласование по указанным выше параметрам. 
Для схемы рис. 5.24 справедлива следующая система уравнений: 


*і = 
* 2 = 
*3 = 


к а Ах, 

Хі + К Т к Ах, 

х 2 . 


(5.3.23) 


214 



Программная реализация управителя сводится к .составлению 
программы решения системы уравнений (5.3.23) на универсальной 
ЭВМ, если она установлена на УО, или цифровом вычислителе, 
специально разработанном для этой цели. Недостаток первого под¬ 
хода состоит в том, что универсальная ЦВМ загружена одновре¬ 
менным решением многих задач. Поэтому для рационального ис¬ 
пользования времени работы центрального процессора и памяти 
машины требуется чрезвычайно сложное программное обеспече¬ 
ние. Помимо того, быстродействие универсальной ЦВМ может 
оказаться недостаточным для обработки информации, поступаю¬ 
щей от радиоэлектронных измерителей [108]. 

Структура специализированного цифрового вычислителя, спо.- 
собного решать систему уравнений (5.3.23), может быть самой 
разнообразной. Один из вариантов построения такого вычислителя 
предложен в іно]. Вычислитель состоит из трех однотипных ре¬ 
шающих блоков, объединенных через шины управления и шины 
данных с устройством управления. Решающий блок состоит из 
микропроцессора, оперативного ЗУ, входных и выходных регист¬ 
ров, а также цепей коммутации. Каждый решающий бло;к про¬ 
граммируется на решение одного из уравнений системы (5.3.23). 
Такая параллельная работа процессоров вычислителя позволяет 
получить высокое быстродействие вычислений. Наибольшее время 
затрачивается на решение дифференциального уравнения. Про¬ 
грамма решения предусматривает реализацию .какого-либо из су¬ 
ществующих 'методов численного интегрирования. В [ПО] пока¬ 
зано, что применение метода Эйлера для интегрирования при так¬ 
товой частоте решения 1 МГц обеспечивает максимальную частоту 
гармонической составляющей воспроизводимого решения, равную 
200 Гц. Обычно полосы пропускания измерителей рассматриваемо¬ 
го типа не превышают 10... 15 Гц. Поэтому один специализиро¬ 
ванный вычислитель может быть использован для обработки дан¬ 
ных при сопровождении нескольких целей '[52]. 

Результатом решения является получение в каждом цикле циф¬ 
рового иода координаты х$ и ее производной х 2 . При сопровожде¬ 
нии цели по дальности код Ы Х $=1Ѵ * записывается в регистр даль¬ 
ности, что приводит к формированию строба дальности, необходи¬ 
мого для отпирания приемника. Если сопровождаются несколько 
целей, то число регистров дальности должно быть равно числу 
сопровождаемых целей. В этом случае при формировании строба 
дальности прогнозируется предполагаемое положение отраженно¬ 
го от цели сигнала на цикл обзора РЛС. Существуют различные 
алгоритмы такого прогноза [55]. 



ГЛАВА ШЕСТАЯ 


Радиоэлектронные измерители угловых 
координат и их производных 


6.1. Основные положения теории оптимального 
измерения угловых координат и их производных 

Оптимальные измерители угловых координат цели и их .производ¬ 
ных, именуемые в дальнейшем также угломерными устройствами 
или, короче, угломерами, синтезируются на основе изложенной в 
§ 5.1 общей теории оптимизации автоматических измерителей. Это 
означает, что автоматический радиоэлектронный угломер можно 
разделить на две части: угловой дискриминатор, называемый час¬ 
то пеленгатором, и систему отработки, синтез которых осуществ¬ 
ляется порознь. 

Структура оптимального пеленгатора находится при решении 
уравнения правдоподобия (5.1.4). Применительно к измерению уг¬ 
ловых координат при записи уравнения правдоподобия следует 
учитывать, что принимаемые колебания представляют собой про¬ 
странственно-временной сигнал (поле), характеризующий распре¬ 
деление энергии в пространстве в соответствии с размещением там 
целей и маскирующих эти цели помех. Поэтому в состав синтези¬ 
руемого пеленгатора должно входить устройство, преобразующее 
в электрический сигнал пространственную информацию о коорди¬ 
натах целей, содержащуюся в параметрах электромагнитного по¬ 
ля. Для радиотехнических угломеров таким устройством является 
антенна, а в тепловых и других угломерах подобным преоб¬ 
разователем служит оптико-электронная система (ОЭС), реаги¬ 
рующая на тепловое излучение или электромагнитные колебания 
видимого диапазона волн. 

Отмеченная особенность принимаемого сигнала -может быть уч¬ 
тена двумя способами: преобразующее устройство синтезируется в 
процессе определения оптимальной структуры пеленгатора или 
считается заданным и синтезируется лишь приемник и выходные 
цепи пеленгатора. Задание преобразователя означает, что задается 
метод пеленгации, т. е. последовательность операций, производя¬ 
щихся над электромагнитным полем в процессе преобразования 
его в электрический сигнал. 

Первый способ синтеза представляется более последователь¬ 
ным, но вместе с тем он является и более сложным. Применение 
первого способа требует во всех соотношениях § 5.1, характери¬ 
зующих принимаемую реализацию, отношение правдоподобия и 
уравнение правдоподобия, заменить скалярный аргумент I (время) 
векторным, который представляет совокупность времени I и ра¬ 
диус-вектора г точек пространства, занимаемого апертурой преоб¬ 
разующего устройства (антенны или ОЭС) [116]. 
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Так, реализация принимаемого пространственно-временного 
сигнала (поля) и пѵ (і, г) при учете действия лишь аддитивных по¬ 
мех запишется в ,виде 

ы ПР (/, г) = ы с (/, г, х) + м ш (/, г), (6.1.1) 

где и с (і, ѵ, х), и ш (і, г) и х — полезный сигнал, помеха и вектор 
измеряемых параметров соответственно. 

Уравнение правдоподобия (5.1.4) для Синтеза пеленгатора полу¬ 
чится из (5.1.2), (5Л.З), если считать, что фигурирующий в них 
вектор и пр образуется из реализации, описываемой соотношением 
(6.1.1). Решение уравнения правдоподобия определит структуру 
пространственно-временного фильтра (оптимального пеленгатора), 
который в ряде практически важных приложений распадается на 
последовательно соединенные пространственный и временной 
фильтры. 

В радиотехническом угломере роль пространственного фильтра 
(ПФ) выполняет антенна. Операции оптимальной обработки, ко¬ 
торые реализуются в ПФ, сводятся к умножению на весовые ко¬ 
эффициенты принимаемых сигналов, попадающих на каждый эле¬ 
мент антенной системы, временной задержке результатов умноже¬ 
ния и их последующему суммированию по всем элементам антен¬ 
ной системы. Различные ситуации, характеризуемые пространст¬ 
венным распределением целей и помех, требуют установки вполне 
определенных величин весовых коэффициентов и временных задер¬ 
жек, что и составляет содержание процесса согласованной про¬ 
странственной фильтрации. Реализация таких ПФ в радиотехниче¬ 
ских угломерах возможна лишь при использовании фазированных 
антенных решеток (ФАР). 

Практический выход теории оптимальной * пространственной 
фильтрации применительно к автоматическим угломерным устрой¬ 
ствам пока что достаточно скромен. Так, на основе ее рекоменда¬ 
ций могут быть построены некоторые схемы компенсации помех, 
действующих по боковым лепесткам диаграммы направленности 
антенны [115]. Пространственная фильтрация в ОЭС сводится к 
надлежащему выбору характеристик оптического фильтра (ОФ). 

Оптимальная временная обработка сигнала, которая следует 
за пространственной фильтрацией, осуществляется в приемных 
устройствах РЛС и головок самонаведения всех типов (РГС, ТГС 
и других), а также в выходных цепях пеленгаторов. Здесь 
полностью справедливы выводы и рекомендации, полученные при 
оптимизации обнаружителей, дальномеров и измерителей скорости 
сближения. Кратко напомним эти рекомендации. Если прием сиг¬ 
налов осуществляется на фоне белых шумов, то приемное устрой¬ 
ство должно быть согласовано с сигналом, последнее означает, что 
частотная характеристика приемника представляет собой функ¬ 
цию, комплексно-сопряженную со спектром полезного сигнала. При 
учете коррелированных помех применяется «рассогласованная» 
фильтрация путем установки в приемный тракт режекторного 
фильтра (РФ), подавляющего наиболее интенсивные участки 
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шѳктра помехи. Практически такая «рассогласованная» фильтра¬ 
ция реализуется с помощью систем СДЦ. Структура оптимальных 
выходных цепей пеленгатора выявляется при решении уравнения 
правдоподобия. Она зависит от способа кодирования измеряемого 
параметра в сигнале, который поступает с ПФ. 

Основаниями ік применению второго способа синтеза служат 
сложность реализации оптимальной структуры ПФ и сравнительно 
небольшие выигрыши, которые получаются при использовании та¬ 
ких фильтров. Если сигнал и сопровождающий его белый прост¬ 
ранственный шум поступают на ФАР с оптимальным методом об¬ 
работки и на аналогичную по размерам ФАР, в которой реализо¬ 
ван один из существующих методов пеленгации с мгновенным рав- 
носигнальным направлением, то выигрыш в точности измерения 
угловых координат при оптимальной обработке не превосходит 
18% [26]. 

Когда метод пеленгации задан, т. е. определен способ кодиров¬ 
ки измеряемого параметра в сигнале, поступающем с антенны или 
ОЭС, то синтез оптимального пеленгатора осуществляется метода¬ 
ми нелинейной [8] или линейной оптимальной фильтрации. Осо¬ 
бенности и возможности последней уже обсуждались в гл. 5. 

Линейный эквивалент оптимального пеленгатора получается на 
основе уравнений (5.1.20), (5.1.21). После определения указанного 
эквивалента синтез оптимального измерителя угловых координат 
и их производных выполняется на основе уравнений (5.1.31) и 
(3.4.22). 


6.2. Особенности построения угловых 
дискриминаторов радиолокационного, теплового, 
лазерного и телевизионного типов 

1. Радиолокационные угловые дискриминаторы (пеленгаторы) при равно¬ 
сигнальных методах пеленгации. Радиолокационные пеленгаторы, в которых 
реализуются равносигнальные методы пеленгации, делятся на пеленгационные 
устройства с последовательным и одновременным сравнением принимаемых 
сигналов. Первую группу составляют пеленгаторы с коническим сканированием, 
с последовательным переключением диаграмм направленности антенн и т. д. 
Во вторую группу входят различные модификации пеленгаторов моноимпульс- 
ного типа [61]. Последние называют также пеленгаторами с мгновенным рав¬ 
носигнальным направлением. 

Хотя пеленгаторы первой группы сравнительно просты по конструкции, что 
обусловлено одноканальностью приемного тракта, им свойствен весьма суще¬ 
ственный недостаток — чувствительность к изменениям амплитуды принимае¬ 
мого сигнала с частотами, близкими к частоте сканирования или частоте пере¬ 
ключения диаграммы направленности антенны. Следствием этого является воз¬ 
можность создания угломерам подобного типа эффективных помех путем над¬ 
лежащей (амплитудной модуляции помехового сигнала [18]. 

Поэтому в дальнейшем основное внимание уделено пеленгаторам моно- 
импульсного типа, что согласуется с общей тенденцией развития автоматичес¬ 
ких радиолокационных угломеров. Как показано в [26, 4], оптимальные оцен¬ 
ки угловых координат, обеспечивающие максимум отношения правдоподобия, 
могут быть получены в пеленгационных устройствах с суммарно-разностной 
обработкой сигналов. Обобщенная схема такого пеленгатора при амплитудном 
и фазовом методах пеленгации представлена на рис. <6.1 ,а [65]. Антенная си- 
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стема пеленгатора состоит из четырех элементов — Лі, Л 2 , Аз, Л 4 , взаимное 
расположение которых условно (показана на рис. 6 ЛД 

В зависимости от положения парциальных диаграмм направленности в дан¬ 
ной схеме возможна либо амплитудная, либо фазовая пеленгация цели. При 
амплитудной пеленгации фазовые центры отдельных элементов антенны распо¬ 
лагаются достаточно близко друг от друга, а максимумы диаграмм направ¬ 
ленности их смещены относительно оси антенны на некоторый угол (рис. 6 . 1 ,в). 




Рис. 6.1 


При фазовой пеленгации фазовые центры отдельных элементов антенной систе¬ 
мы разнесены на расстояние <і, а максимумы их диаграмм направленности 
ориентированы вдоль оси антенны (рис. 6.1, г). Амплитудный метод пеленгации 
наиболее просто реализуется при использовании двухзеркальных антенн, а фа¬ 
зовый — в антенных системах типа плоской щелевой решетки.* 

Функциональная схема амплитудного пеленгатора получается из схемы 
рис. 6 . 1 , а, если в последней не учитывать элементы, обозначенные пунктиром. 
В состав антенной системы помимо облучателей Аі ... А 4 входят четыре ВЧ 
суммарно-разностные схемы. В современных антеннах суммарно-разностные схе¬ 
мы образуют с облучателями антенны единую достаточно компактную конст¬ 
рукцию [7, 1108]. 

На выходе суммарно-разностных устройств формируются три ВЧ сигнала: 
разностный Цд г , несущий информацию об угловом отклонении цели от равно- 

сигнального направления (РСН) в горизонтальной плоскости, разностный сиг¬ 
нал Ид в , характеризующий угловое отклонение цели в вертикальной плоскости, 

и суммарный (опорный) сигнал и 
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Указанные сигналы подаются на три идентичных смесителя — Смі , См<& и 
См з, на которые 'поступает также напряжение от общего гетеродина Г. После 
•преобразования частоты ів смесителях сигналы усиливаются © тракте усиления 
промежуточной частоты, состоящем из трех линеек (УПЧ і, УПЧг, УПЧ г), и за¬ 
тем подаются на фазовые детекторы ФД Г и ФД В . Сигналы на выходах фазо¬ 
вых детекторов при импульсной работе пеленгатора представляют собой видео¬ 
импульсы, а при работе пеленгатора с непрерывным сигналом — напряжение 
постоянного или медленно меняющегося тока. Значения этих сигналов харак¬ 
теризуют угловые отклонения цели от равносигнального направления в соот¬ 
ветствующих плоскостях, а полярность определяется направлением отклонения. 

Если повернуть антенную систему пеленгатора так, чтобы напряжения на 
выходах ФДг и ФД В -были бы равны нулю, то ось антенной системы укажет 
направление на цель. Таким способом осуществляется определение угловых ко¬ 
ординат цели в угломерах с механическим смещением равносигнального на¬ 
правления антенны. 

При фазовом методе пеленгации имеется возможность смещать равиосиг- 
нальное направление электрическим путем без поворота самой антенны. Для 
этого в тракт волноводной передачи вводятся фазовращатели ФВ і ... ФВь. По¬ 
мимо того, в суммарный сигнал вводится фазовый сдвиг на я/2, что обеспечи¬ 
вает нечетность пеленгационных характеристик. С помощью фазовращателей 
ФВ\ ... ФВі, можно уравнять повороты фаз несущей принимаемых сигналов, выз¬ 
ванные смещением цели относительно оси антенны. (В результате этого напря¬ 
жения на выходах ФД Т и ФД В станут равными нулю, а внесенные фазовые 
сдвиги будут характеризовать угловые отклонения цели от равносигнального 
направления. Следовательно, изменение фазовых сдвигов, вносимых фазовра¬ 
щателями, равносильно смещению равносигнального направления относительно 
оси антенны. 

Нормировка выходного напряжения, т. е. устранение влияния изменений 
интенсивности принимаемого сигнала на крутизну пеленгационной характери¬ 
стики, в схеме рис. 6.1 ,а осуществляется с помощью автоматической' регули¬ 
ровки усиления приемника (АРУ). Наряду с этим в амплитудных пеленгато¬ 
рах применяется нормировка с помощью логарифмических УПЧ, а в фазовых 
путем использования схем ограничения. При любом варианте выполнения нор¬ 
мировки ее применение позволяет получить на выходах ФД Г и ФД В напряже¬ 
ния, пропорциональные отношениям и Аг /и^ и и Ав /и„ разностных р суммарного 

сигналов. 

Предельная точность оптимального пеленгатора характеризуется дисперсией 
Я дѳ ошибки измерения углового рассогласования ДѲ, которая выражается че¬ 
рез крутизну к т диаграммы направленности антенны и отношение д, определен¬ 
ное при пояснении соотношения (5.2.8), следующей формулой [ ! 4. 7]: 

Я дѳ = 1/^<7. (6.2.1) 

Коэффициент к т при амплитудном методе пеленгации [би 

к т = Щг IР (Ро). (6-2.2) 

где Р($) —функция, описывающая нормированную диаграмму направленности 
антенны по напряжению, а »Ро — угол смещения максимума диаграммы направ¬ 
ленности относительно равносигнального направления. 

Если аппроксимировать диаграмму направленности гауссовской кривой, то 
получим расчетную формулу 

/г го «0,04-^--^Ч (6.2.3) 

% А 

Здесь Ь а , А, и Ѳо — диаметр отражателя антенны, длина волны и ширина диа¬ 
граммы направленности антенны по половинной мощности соответственно (раз¬ 
мерность к т градус в минус первой степени). 
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Величина ,р 0 /Ѳо выбирается из условия получения максимума угловой чув¬ 
ствительности пеленгатора с учетом внутренних шумов приемника и лежит в 
пределах 0,5 ... 0,7 [7]. 

Для фазового метода пеленгации коэффициент к тпф, характеризующий уг¬ 
ловую чувствительность пеленгатора, задается соотношением [01] 

кщф ~ (і/Х , (6.2.4) 

где й — расстояние между фазовыми центрами антенн. 

Спектральная плотность О ф эквивалентных шумов на входе оптимального 

амплитудного пеленгатора [25] 

О ф = ДГ пу /^ ? . (6.2.5) 

При фазовом методе пеленгации в формулу (6.2.5) вместо коэффициента к т 
следует подставить к т ф. Интервал АТ пу усреднения сигнала в пеленгационном 
устройстве выбирается, как и в ранее рассмотренных дискриминаторах, малым 
по сравнению со временем корреляции изменения угловой координаты, но зна¬ 
чительно больше интервалов корреляции шумов, сопровождающих прием сиг¬ 
налов. 

На основании формул (6,2.6) и (15.1.22) определяется коэффициент пере¬ 
дачи оптимального углового дискриминатора, что позволяет построить его ли¬ 
нейный эквивалент. 

Удовлетворительное качество работы моноимпульсных пеленгаторов, по¬ 
строенных по трехканальной схеме (рис. 6.1,а), достигается лишь при высокой 
степени идентичности амплитудных и фазовых характеристик каналов приема. 
Неидентичность этих характеристик до суммарно-разностных преобразований 
приводит к смещению нуля пеленгационной характеристики, а после этих пре¬ 
образований — к уменьшению ее крутизны. Сравнительно нетрудно обеспечить 
идентичность каналов до суммарно-разностных схем, так как эти схемы часто 
входят в конструкцию облучателя антенны. Существенно сложнее добиться 
идентичности каналов УПЧ, особенно при действии на угломерное устройство 
таких дестабилизирующих факторов, как перепады температуры и влажности, 
наличие вибраций и т. д. Поэтому схема рис. 6.1 ,а является, скорее, теорети¬ 
ческой идеализацией моноимпульсного пеленгатора', которую чрезвычайно 
трудно реализовать. 

На практике для устранения неблагоприятных последствий, вызванных не¬ 
идентичностью каналов приема, используют различные технические решения: 
периодическое переключение каналов, выравнивание характеристик по эталон¬ 
ному сигналу, применение схем частотного и временного уплотнения каналов 
и т. ід. [39]. 

Для угломеров с непрерывным и квазинепрерывным сигналами типовой яв¬ 
ляется схема пеленгатора, с фазовым или частотным уплотнением каналов 
(рис. 6.2) [39, 77] 4 . В схему рис. 6.!2 включены также рассмотренные в гл. 5 
элементы системы селекции сигналов цели по доплеровской частоте. Антенна и 
суммарно-разностные преобразователи формируют два разностных радиосигна¬ 
ла и д г , и Дв и один суммарный и 2 радиосигнал. В смесителях См г і, См 21 , См в і 

они преобразуются в напряжения первой ПЧ, которые усиливаются в предва¬ 
рительных УПЧ ( ПУПЧ1...ПУПЧ3 ). Смесители См г2 , См 22 и См в % выделяют 

доплеровские частоты. На вторые входы этих смесителей подаются сигнал ко¬ 
герентного гетеродина РЛС или сигнал с приемника канала синхронизации 
РГС (ом. § 5.3). Фильтры доплеровских частот ФДЧ\...ФДЧ 3 производят пред¬ 
варительную селекцию сигналов доплеровской частоты. Основная селекция осу¬ 
ществляется в узкополосных УПЧ (УУПЧ1...УУПЧ3) , настроенных на вторую 
ПЧ. На выходах УУПЧ\...УУПЧз устанавливается схема частотного уплотнения. 
Эта схема содержит балансные модуляторы БМ і, БМ 2 , генератор НЧ (ГНЧ) 
и сумматор 2. Генератор НЧ вырабатывает НЧ модулирующие напряжения 


1 Авторы учитывают условность применения термина «моноимпульсный» 
для пеленгатора с непрерывным сигналом, но сохраняют этот термин ввиду 
широкого использования его в 'имеющихся публикациях. 
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и Ш і и Им 2 , либо одной частоты Р м , либо двух (разных частот ^мі и Р М 2. В пер¬ 
вом случае фазы напряжений и т и и м г отличаются на 90°. В балансных моду- 
ляторах (производится амплитудная модуляция разностных сигналов с подав¬ 
лением несущих частот. В сумматоре складываются напряжение суммарного 
канала и сигналы с выходов БМ. В результате сложения этих сигналов при 
использовании одной модулирующей частоты Рм на выходе сумматора обра¬ 
зуется амплитудно-модулированное (АМ) напряжение. Глубина модуляции оп¬ 
ределяется величиной угла отклонения цели от равносигнального направления, 
а фаза огибающей, отсчитываемая от фазы сигнала ГНЧ, указывает на сторону 
отклонения цели. Модулированное напряжение поступает на основной усили¬ 
тель пеленгатора. Этот усилитель настроен на вторую ПЧ, и в нем осущест¬ 
вляется 'основное усиление принимаемого сигнала. Полоса пропускания усили¬ 
теля выбирается так, чтобы обеспечить неискаженную передачу боковых час¬ 
тот АМ сигнала. При двух частотах модуляции Рт и Рт это условие отно¬ 
сится к большей частоте. 

Для нормировки выходного сигнала пеленгатора применяется система АРУ. 
Выходной сигнал основного усилителя детектируется в амплитудном детекторе 
АД и после прохождения через разделительные фильтры Фі и Ф 2 , настроенные 
соответственно на частоты модуляции Р и і, ^м 2 , поступает на фазовые детекто¬ 
ры ФДг, ФД В . Если применяется одна модулирующая частота Р м , то оба 
фильтра настраиваются на эту частоту. Тогда разделение сигналов осущест¬ 
вляется в фазовых детекторах, так как сигналы ц М і. и и м2 находятся в квадра¬ 
туре. В качестве опорных сигналов для фазовых детекторов используются на¬ 
пряжения Ымі и ц м 2 генератора низкой частоты. Частотный детектор ЧД и уп¬ 
равитель служат для перестройки частоты управляемого гетеродина УР при 
изменении доплеровской частоты. 

'Структура пеленгатора, изображенного на рис. 6.2, такова, что в его мно¬ 
гоканальной части усиление принимаемых сигналов сравнительно невелико, и 
обеспечить идентичность характеристик каналов приема оказывается возмож¬ 
ным. Особенностью рассмотренной схемы является многократное преобразова¬ 
ние частоты, в результате которого последовательно снижается частота усили¬ 
ваемого сигнала с радиочастоты до первой промежуточной / П рі, а затем до 
'второй промежуточной / П рг. Соответственно сокращаются полосы пропускания 
трактов усиления. Обычно выполняется условие / П р2<С/прі, поэтому несложно 
обеспечить узкополосную фильтрацию (частотную селекцию) принимаемых сиг¬ 
налов в УУПЧ даже при невысокой добротности избирательных контуров в 
каскадах этого усилителя. К недостаткам такой схемы следует отнести большое 
число элементов, связанных с многократным преобразованием частоты, а также 
появление дополнительных шумовых составляющих в выходном сигнале за счет 
неизбежных нелинейностей в преобразователях, предшествующих узкополосной 
фильтрации. Последнее явление сказывается особенно заметно при действии 
помеховых сигналов, отраженных от подстилающей поверхности, уровень кото¬ 
рых может быть значительным. 

Частичное устранение отмеченных недостатков достигается в пеленгацион- 
ных устройствах, реализующих принцип инверсного или обращенного приема 
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Рис. 6.2 


сигнала [133]. Суть этого принципа со¬ 
стоит в том, что цепи узкополосной се¬ 
лекции выносятся по возможности бли¬ 
же к входу приемного устройства, а 
реализация указанного принципа стала 
возможной благодаря разработке но¬ 
вых комплектующих элементов, таких, 
как стабильные твердотельные гетеро¬ 
дины и высокодобротные кварцевые 
фильтры. 

Одна из возможных схем пеленга- 
ционного устройства полуактивной РГС, 
в котором использован принцип инвер¬ 
сного приема, изображена на рис. 6.3 
[76, 133]. Применение стабильных гене¬ 


раторов в передатчике подсвета цели и 
высок оста бильного гетеродина в приемнике позволило исключить канал синхро¬ 
низации, предназначенный для приема сигнала ОПЦ, и объединить гетеродин Г 
и управляемый гетеродин УГ схемы рис. 6:2 в одно устройство, также именуе¬ 
мое управляемым гетеродином (УГ на рис. -6.3). После смесителей См т , См% и 


См в следуют узкополосные УПЧ (УУПЧі — УУПЧз ), настроенные на первую ПЧ. 
Кварцевые фильтры, установленные в УУПЧ , дают возможность получить по¬ 
лосу пропускания 2 кГц при частоте настройки УУПЧ / пр1 =і10 МГц [76]. 
Следующие за УУПЧ элементы схемы пеленгатора выполняют ту же роль, что 

и на рис. 6.2. 



Рис. 6.3 


Дальнейшее развитие идеи инверсного приема приводит к установке вы¬ 
сокодобротных фильтров в цепях радиочастоты. Такие фильтры наряду с селек¬ 
цией сигнала на фоне помех являются эффективным средством борьбы с прие¬ 
мом помехи по зеркальной частоте. Реализуются эти высокочастотные фильт¬ 
ры (ВЧФ), показанные на рис. 6.3 пунктиром, в виде объемных перестраивае¬ 
мых резонаторов, выполненных на основе железЬ-иттриевого граната [75, 133]. 

Для импульсных радиолокационных угломеров с НЧПИ характерным яв¬ 
ляется применение пеленгаторов с временным уплотнением каналов или широко 
известных схем с коммутацией каналов и логарифмической нормировкой 
[39, 61]. 

Вне зависимости от вида применяемых схем, пеленгационное устройство 
как элемент системы автоматического измерения угловых координат при пелен¬ 
гации цели в одной плоскости характеризуется коэффициентом передачи к п у, 
связывающим выходное напряжение и я у с углом іДѲ отклонения цели от РСН. 
Таким образом, уравнение пелен га ционного устройства, используемое при со¬ 
ставлении динамических структурных схем угломеров, имеет вид 

ііц у = кцу А Ѳ# 


( 6 . 2 . 6 ) 
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Коэффициент к П у определяет крутизну пеленгационной характеристики в ее ли¬ 
нейной части, которая составляет ±(0,2...0,3) от ширины диаграммы направ¬ 
ленности антенны. Величина к п у составляет единицы вольта на градус 'измене¬ 
ния угла АѲ. Расчеты к п у для различных схем пеленгаторов приводятся в кни¬ 
гах ['51, 61, 65]. Здесь лишь отметим, что к П у пропорционален определяемому 
формулой (6,2.3) коэффициенту к т для амплитудной пеленгации и коэффи¬ 
циенту ктф, выражаемому формулой (6.2.4), для фазовой пеленгации. При эф¬ 
фективно действующей системе нормировки к п у практически не зависит от ин¬ 
тенсивности принимаемого сигнала, поэтому в дальнейшем будут использованы 
соотношения 


^пу — &і к т \ 

клу — к% ктф , (6.2.7) 

где кі и кг — размерные коэффициенты, величина которых определяется па¬ 
раметрами каскадов усиления пеленгатора. 

2. Тепловые, лазерные и ТВ угловые дискриминаторы (пеленгаторы), 
а) Тепловые дискриминаторы формируют напряжения рассогласова¬ 
ния и п у В и «дуг в вертикальной и горизонтальной плоскостях при отклонении 
источника лучистой энергии от оси оптической системы пеленгатора на углы 
ДѲ В и ЛѲ Г в тех же плоскостях. Упрощенная структурная схема дискримина¬ 
тора представлена на рис. 6.4. Оптическая система, модулятор и приемник лу¬ 
чистой энергии (ПЛЭ) образуют оптико-электронную систему (ОЭС). Моду¬ 
лятор, конструкция которого зависит от типа оптико-электронного устройства 



Рис. 6.4 

(обзорно-следящее или только следящее) и вида применяемой модуляции (вре- 
мя-импульсная, частотная, фазовая и т. д.), работает под воздействием устрой¬ 
ства формирования модулирующего сигнала. Примеры реализации некоторых 
модуляторов приведены в § 3.3. Там же даются характеристики применяемых 
ПЛЭ. 

Устройство формирования модулирующих сигналов в одних конструкциях 
вырабатывает механическое воздействие, например вращение модулирующего 
диска, іа в других — электрические сигналы. Так, в обзорно-следящих ОЭУ 
этими сигналами будут пилообразные напряжения строчной и кадровой раз¬ 
верток. 

Помимо усиления сигнала, усилитель обеспечивает частотную селекцию (за 
счет выбора АЧХ) и нормировку сигнала. Последняя выполняется с помощью 
системы АРУ, ограничителя или применения усилителей с логарифмическими 
амплитудным и хар актеристикам и. 

В преобразователе-демодуляторе происходит «извлечение» данных об уг¬ 
лах АѲ В и ДѲг из модулированного сигнала. Для этого часто бывает необхо¬ 
димо иметь напряжение от устройства формирования модулирующего сигнала. 
Например, при амплитудно-фазовой модуляции в качестве демодулятора уста¬ 
навливаются два фазовых детектора, на которые с устройства формирования 
модулирующего сигнала подаются опорные напряжения. 

В пределах линейного участка пеленгационной характеристики сигналы и пув 
и и П уг связаны с углами ДѲ В и АѲ Г соотношением (6.2.6). Величины к пу для 
различных типов тепловых пеленгаторов могут быть определены на основании 
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материалов, приведенных в [53, 56]. Здесь же отметим только, что тепловые 
дискриминаторы выгодно отличаются от радиолокационных большей точностью 
пеленгации и высокой разрешающей способностью по угловым координатам., со¬ 
ставляющей единицы градусов, при достаточно малых размерах оптической си¬ 
стемы. .Повышенная точность рассматриваемых дискриминаторов объясняется} 
тем, что в ИК диапазоне практически отсутствуют флюктуации приходящего» 
от цели сигнала. Вместе с тем тепловые пеленгаторы уступают радиолокацион¬ 
ным в дальности действия, особенно при атаках воздушных целей на встречно*- 
пересекающихся курсах и при неблагоприятных метеоусловиях. 

б) Лазерные дискриминаторы. Структура зарубежного ла¬ 
зерного дискриминатора мало чем отличается от структуры пеленгаторов теп¬ 
ловых ГСН. В частности, схема рис. 6.4 будет представлять лазерный дискри¬ 
минатор, если в качестве ПЛЭ применен фотоумножитель или полупроводник 
ковый фотоприемник. В то же время, известны лазерные дискриминаторы, в» 
которых отсутствует модулятор [56, 57]. В таких дискриминаторах применя¬ 
ются четырехквадрантные чувствительные элементы, на которые проектируется^ 
сфокусированное пятно- лазерного луча, отраженного от цели. Каждый элемент 
имеет свой тракт усиления. Попарное сравнение напряжений на выходах че¬ 
тырех усилительных каналов позволяет сформировать два напряжения рассог¬ 
ласования Цдув и «дуг- 

Достоинства лазерного пеленгатора состоят в широких возможностях се¬ 
лекции принимаемых им сигналов, что позволяет существенно повысить поме¬ 
хоустойчивость лазерных ГСН в сравнении с ТГС. Высокая монохроматичность 
излучения дает возможность применять узкополосные интерференционные опти¬ 
ческие фильтры и тем самым значительно ослабить действие фонового излуче¬ 
ния и искусственно созданных помех. В дополнение к высокочастотной селек¬ 
ции добавляют селекцию сигналов по длительности, частоте следования и по» 
их временному положению. Такая селекция производится в -тракте усиление 
сигналов. Селекторные сигналы вырабатываются .автоселектором, который вхог- 
дит в состав ЛГС. 

•Малый угол поля зрения, составляющий доли градуса, обеспечивает высо¬ 
кую точность пеленгации и разрешающую способность. В то же время суще¬ 
ственно сужается зона линейности леленгационной характеристики, а величина 
коэффициента к п у в соотношении (6.2.6) будет значительно больше той, котораж 1 
характерна для радиолокационных пеленгаторов. Высокая крутизна пеленга- 
ционной характеристики ЛГС приводит к тому, что ее следящая система ра¬ 
ботает в режиме, близком к релейному. 

в) Телевизионные дискриминаторы. Принцип действия угло¬ 
вых дискриминаторов зарубежных ТВ головок самонаведения (ТВГС) осно¬ 
ван на анализе светового поля изображения и преобразования его в электри¬ 
ческий сигнал. Эта операция осуществляется в ТВ камере, которая содержит 
оптическую систему и ТВ трубку типа видикон (рис. 6.6,а). ТВ камера пере¬ 
мещается с помощью привода так, что ее оптическая ось автоматически сле¬ 
дит за направлением на цель. Система развертки обеспечивает построчный ана¬ 
лиз потенциального рельефа фоточувствительной поверхности ЭЛТ. 

В устройстве обработки из сигнала, поступающего от выбранной для авто- 
сопровождения цели, формируется нормализованный видеоимпульс, амплитуда 
которого остается постоянной и соответствует уровню яркости в центральной. 



Рис. 6.5 
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часта 'изображения цели. Благодаря этому можно .автоматическій фиксировать 
моменты перехода считывающего луча с изображения цели іна фон и обратно. 
Реальные цели ,не точечные и их '.проекция на светочувствительную поверхность 
трубки (АВСО на рис. 6.,5,б) занимает некоторую площадь, значительно пре¬ 
вышающую площадь анализируемого элемента. Поэтому нецелесообразно ис- 
ягользавать простейшую систему определения координат у Ці г ц смещения цели 
«относительно начала отсчета О и , рассмотренную в § 3.3. 

В наиболее типичной схеме пеленгатора, при автосопровождении площад¬ 
ных целей формирования напряжений рассогласования и п уг и и п ув, пропорцио¬ 
нальных координатам г ц и у ц , производится в два этапа. На первом этапе сле¬ 
дящие стробы (окно слежения), сформированные в генераторе стробов, осуще¬ 
ствляют автоматическое слежение за геометрическим центром (ГЦ) площади 
проекции цели. Для этого в решающем устройстве формируются сигналы рас¬ 
согласования, пропорциональные смещениям Аг, А у точки ГЦ относительно на¬ 
чала координат О сл окна слежения. Под действием сигналов рассогласования 
перемещаются следящие стробы так, чтобы точки О с л и ГЦ совпадали. Та¬ 
ким образом, начало координат О с л перемещается по растру в соответствии 
с перемещением цели. Различные варианты схем, обеспечивающих эту проце¬ 
дуру, /рассмотрены в ['6, 98]. 

На втором этапе, который протекает во времени параллельно с первым, 
вырабатываются напряжения, пропорциональные смещению г ц , у ц центра сле¬ 
дящего окна і(точки Осл) от центра О и ТВ растра. Эти напряжения являются 
выходными сигналами ТВ пеленгатора. Формирование их возможно в соответ¬ 
ствии с рекомендациями, рассмотренными в § 3,3. Наряду с аналоговыми схе¬ 
мами выработки сигналов рассогласования, известны цифровые схемы [6, 98]. 
В последнем случае и П уг и и п ув выражаются в виде числовых кодов. 

При /поиске цели оптическая система ТВ трубки должна иметь угол поля 
зрения, составляющий десятки градусов, а при автосопровюждении он умень¬ 
шается до единиц градусов [6]. Поэтому крутизна пеленгационной характери¬ 
стики ТВ пеленгатора, определяемая коэффициентом к пу в выражении (6.2.6), 
будет иметь тот же порядок, что и у тепловых пеленгаторов. 

6.3. Комплексирование радиоэлектронных угломеров 

с нерадиотехническими датчиками 

1. Структурные схемы основных типов комплексных угломер¬ 
ных устройств. а) Общие сведения об угломерных уст¬ 
ройствах. При механическом «слежении за целью по углам пе- 
ленгациіоніное устройство содержит подвижный элемент (антенну 
или оптико-электронную систему), ось которого сопровождает цель 
ло угловым координатам. Специфическими требованиями к устрой¬ 
ствам автосопровождения по углам являются: высокая динамиче¬ 
ская точность при значительных угловых скоростях линии управ¬ 
ляемый объект — цель; хорошая развязка подвижного элемента 
пеленгатора относительно угловых колебаний корпуса управляе¬ 
мого объекта (ракеты или самолета); возможность измерения не 
только угловых координат цели, но и их производных по времени 
{угловых скоростей и угловых ускорений). 

По типу приводов угломерные устройства разделяются на элек¬ 
тромеханические, гироскопические и гидравлические. Электроме¬ 
ханический привод выполняется в виде двигателей постоянного 
или переменного тока, а также в виде двигателей с порошковыми 
муфтами. Гироскопический привод обеспечивает хорошую развяз¬ 
ку подвижного элемента пеленгатора относительно угловых коле¬ 
баний оси УО. Однако он применим, когда этот подвижный эле- 
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мент имеет малые размеры. Гидравлический привод способен раз¬ 
вивать большой момент, т. е. обладает высоким быстродействием'. 
Его недостаток состоит в сложности эксплуатации гидравлической 
системы.- 

Выполнение перечисленных выше требований к угломерам воз¬ 
можно лишь при подаче на привод корректирующих сигналов ог 
датчиков параметров собственного движения управляемого объек¬ 
та. При этом различают позиционную и скоростную коррекции. По¬ 
зиционная коррекция характеризуется тем, что в качестве коррек¬ 
тирующего средства используется измеритель угла, а при ско¬ 
ростной коррекции — измеритель угловой скорости. Позиционная 
коррекция, в свою очередь, выполняется либо как индикаторная 
стабилизация, когда корректирующее устройство работает в ин¬ 
дикаторном режиме, либо как силовая стабилизация. В последнем 
случае корректирующее устройство (гиростабилизированная плат¬ 
форма) является одновременно и приводом подвижного элемента 
пеленгатора. 

б) У г л о м е р н о е у с т р о й с тв о с позиционной кор¬ 
рекцией и индикаторной стабилизацией.. Идея по¬ 
строения угломерного устройства с коррекцией состоит в том, чтобы 
возложить функции измерения параметров собственного движения 
УО на нерадиотехнические датчики. Такие датчики формируют 
корректирующие сигналы, которые подаются на двигатели при¬ 
вода антенны. Под действием корректирующих сигналов антенна 
отрабатывает как угловые колебания продольной оси УО относи¬ 
тельно его центра масс, так и углы поворота линии визирования, 
обусловленные поступательным перемещением центра масс УО. 

В угломерном устройстве с позиционной коррекцией и индика¬ 
торной стабилизацией, структурная схема одного из каналов кото¬ 
рого представлена на рис. 6.6, датчиком сигнала коррекции явля¬ 
ется позиционный гироскоп. Он работает в индикаторном режиме* 
т. е. как измеритель углов. 



Рис. 6.6 [66] 

Комплексный угломер 'Содержит два контура: стабилизации я 
автосопровождения. Хотя оба они тесно взаим о действу ют между 
собой, методически удобно рассмотреть их работу порознь. Кон¬ 
тур стабилизации предназначен для отработки антенной угловых: 
колебаний оси УО. В его состав входят: позиционный гироскоп’, 
суммирующие элементы, преобразователь, усилитель мощности 
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УМ 2 и двигатель Дв 2 , При повороте корпуса управляемого объекта 
возникает угловое рассогласование между продольной осью УО и 
измерительной осью гироскопа, которая сохраняет неизменным 
хвое положение в пространстве. Это рассогласование через меха¬ 
нические суммирующие элементы подается на преобразователь, 
где оно превращается в корректирующий сигнал. Под действием 
корректирующего сигнала двигатель Дв 2 разворачивает антенну 
и датчик сигнала обратной связи до устранения возникающего рас¬ 
согласования. Параметры контура стабилизации выбираются та¬ 
ким образом, чтобы антенна повернулась относительно корпуса на 
тот же угол, что и ось УО, но в противоположном направлении. 
Следовательно, в неподвижной системе отсчета положение антен¬ 
ны останется неизменным, когда ось УО совершает колебания. Ана¬ 
логичным образом через дополнительный суммирующий элемент 
® води те я угол поворота линии визирования, обусловленный посту¬ 
пательным движением УО. Этот угол вычисляется на основе дан¬ 
ных, получаемых от датчиков поступательного движения управляе¬ 
мого объекта. Полоса пропускания следящей системы контура ста¬ 
билизации делается достаточно широкой (до 10 Гц), что значи¬ 
тельно снижает динамические ошибки, обусловленные колебания¬ 
ми продольной оси УО [15]. 

В состав контура автосопровождения входят пеленгатор, уси¬ 
литель мощности УМі, двигатель (интегратор) Дв\ и следящая 
система, которая содержится в контуре стабилизации и непосред¬ 
ственно управляет положением антенны. Под действием сигнала 
рассогласования, который возникает при отклонении цели от рав- 
аносигнального направления, двигатель Дв\ вводит угловое рассо¬ 
гласование в следящую систему, управляющую антенной, анало¬ 
гично тому, как в режиме стабилизации это делал позиционный 
гироскоп. В процессе отработки сигнала рассогласования осущест¬ 
вляется автоматическое сопровождение цели антенной системой. 

Поскольку угловые колебания оси УО отрабатываются конту¬ 
ром стабилизации, полоса пропускания контура автосопровожде¬ 
ния делается достаточно узкой (около 1 Гц), что существенно сни 
жает уровень флюктуационных ошибок [15]. 

Угломерное устройство рассмотренного типа применяется в ра¬ 
диолокационных головках самонаведения, имеющих антенны боль¬ 
ших размеров, а также в самолетных РЛС обзора земной поверх¬ 
ности [15, 38]. 

в) Угломерное устройство с позиционной кор¬ 
рекцией и силовой стабилизацией. Подвижный элемент 
пеленгатора устанавливается на гиростабилизаторе (ГС) или ук¬ 
репляется в карданном подвесе, который соединен с ГС механи¬ 
чески (рис. 6.7). Развязка подвижного элемента пеленгатора от¬ 
носительно угловых колебаний оси УО достигается в таком угло¬ 
мере за счет того, что ГС сохраняет неизменным в пространстве 
положение своих осей в силу свойств, присущих гироскопическим 
приборам. Одновременно ГС выполняет роль привода подвижного 
элемента пеленгатора, когда этот элемент осуществляет автомати- 
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чеокое сопровождение цели по угловым координатам. При появле¬ 
нии сигнала рассогласования на выходе пеленгатора в усилителе 
мощности формируются управляющие сигналы, которые подаются 
на корректирующие двигатели ГС. Под действием моментов кор¬ 
рекции гиростабилизатор прецессирует относительно своих осей 



Рис. 6.7 


подвеса. Движение ГС передается подвижному элементу пеленга¬ 
тора. Прецессия ГС продолжается все время, пока ось визирова¬ 
ния подвижного элемента пеленгатора не совпадает с направлени¬ 
ем на цель. Поэтому ось визирования следит за целью. 

Сигнал коррекции, -компенсирующий в подобных угломерах уг¬ 
ловую скорость линии визирования, обусловленную поступатель¬ 
ным движением УО, вводится на вход ГС. Этот сигнал формиру¬ 
ется на выходе вычислителя на основании данных, полученных от 
нерадиотехнических датчиков собственного движения УО. 

В качестве гироскопического привода находят применение раз¬ 
личные типы гиростабилизаторов: -как одногироскопные, так и 
двухгироскопные с силовой разгрузкой [72]. Первые используют¬ 
ся, когда подвижный элемент пеленгатора имеет малые массу и 
габариты, например, в тепловых ГСН. Применение вторых харак¬ 
терно для РГС. 

г) Угломерное устройство со скоростной кор¬ 
рекцией. При скоростной (коррекции датчиком корректирующе¬ 
го сигнала, необходимого для устранения влияния колебаний оси 
УО относительно центра масс, является скоростной гироскоп (дат¬ 
чик угловой скорости — ДУС), который устанавливается на антен- 
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не РГС или РЛС (рис. 6.8). В угломерах с другими типами дис¬ 
криминаторов (например, тепловых) данная система коррекции, 
как правило, не используется. Корректирующий сигнал от ДУС 
алгебраически суммируется с сигналом рассогласования, образо- 
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ванным на выходе пеленгатора. Суммарное напряжение подается 
на усилитель мощности и далее на двигатель поворота антенны. 

В режиме стабилизации колебания .корпуса управляемого объ¬ 
екта передаются іна антенну, где они воспринимаются ДУС. Под 
действием напряжения, формируемого гироскопическим датчикам, 
двигатель разворачивает антенну в сторону, противоположную 
стороне отклонения оси УО. Как -следует из описания принципа 
действия системы стабилизации, влияние колебаний оси УО на ан¬ 
тенну полностью не устраняется. Однако при надлежащем выборе 
параметров контура стабилизации колебания антенны будут доста¬ 
точно малыми, т. е. обеспечивается вполне удовлетворительная раз¬ 
вязка движений оси УО и антенны. В режиме автосопровождения 
перемещение антенны осуществляется за счет сигналов, поступаю¬ 
щих от пеленгатора. 

Данная система стабилизации не накладывает жестких ограни¬ 
чений на габариты антенны. Поэтому подобные устройства при¬ 
годны для ГСН ракет различных классов и. для РЛС самолетов. 

Параметры поступательного движения УО измеряются соответ¬ 
ствующими датчиками и через вычислитель подаются на сумми¬ 
рующее устройство. 

2. Динамические структурные схемы комплексных измерителей 
углов и их производных. Условия компенсации ошибок, вызванных 
угловыми колебаниями управляемого объекта, а) Общие заме¬ 
чания. Угломерные устройства радиоэлектронных систем само¬ 
наведения должны измерять угловые координаты цели и их про¬ 
изводные по времени в двух взаимно перпендикулярных плоско¬ 
стях пеленгации — вертикальной и горизонтальной. Поэтому такие 
устройства содержат два канала измерения—вертикальный и го¬ 
ризонтальный. Как правило по конструкции и динамическим свой¬ 
ствам оба канала идентичны. Следовательно, достаточно проана¬ 
лизировать работу одного какого-либо канала. Далее для опреде¬ 
ленности рассматривается работа вертикального канала угломер¬ 
ного устройства. Идентичность каналов измерителя углов и их 
производных по времени дает основание исключить из обозначе¬ 
ний измеряемых параметров индекс «в» или «г», указывающий 
признак канала. Это значительно упрощает запись и делает при¬ 
водимые ниже формулы более универсальными. Далее индексы, 
характеризующие признак канала, будут вводится лишь при ана¬ 
лизе схем, содержащих оба канала измерения, или в ситуациях, 
требующих подчеркнуть специфику данного канала измерений. 

б) Угломерное устройство с позиционной кор¬ 
рекцией и индикаторной стабилизацией. Динамиче¬ 
ская структурная схема рассматриваемого угломера для верти¬ 
кального канала представлена на рис. 6.9,а. Здесь введены сле¬ 
дующие обозначения (см. также рис. 6.9,6): е — угол визирования 
цели О ц ; Ф— угол тангажа УО; ф и ф и — фактический и измерен¬ 
ный углы пеленга; к ш —коэффициент передачи позиционного ги¬ 
роскопа; (р) —передаточная функция пеленгатора, усилителя 
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мощности УМ і .и двигателя Дв г, И7 2 (р) —передаточная функция 
части контура стабилизации, 'содержащей преобразователь, усили¬ 
тель мощности У М 2 и двигатель привода антенны Дв 2 ; й ф — коэф¬ 
фициент передачи антенного датчика, который преобразует угол 
поворота антенны в напряжение. 



где Ф 2 (/?) = № 2 (р)/[ , 1 + ^ 2 (р)] —передаточная функция замкнуто¬ 
го контура стабилизации, а передаточная функция №(/?) = 1 + 
+^1 (р)Ф 2 (р) введена для сокращения записи. 

Динамическая ошибка измерения угла пеленга 

Дфд= (ф—ф„)= [—8- 1 ~ѴФ 2 (Р) 0 1 (6.3.2) 

тд ѵѵ ти/ (р) ^ (р) ] ' 

Первое слагаемое и (6.3.2) обусловлено поступательным движе¬ 
нием УО и цели, а второе (вызнано колебаниями продольной оси 
УО относительно центра масс. Параметры контура стабилизации 
должны.быть такими, чтобы существенно уменьшить влияние вто¬ 
рого слагаемого в формуле (6.3.2) на суммарную динамическую 
ошибку. Если, например, АЧХ контура стабилизации |Фг (і со) | .в 
диапазоне углов изменения # удовлетворяет условию 

І*пгФ2(/со)|=1, (6.3.3) 

то второе слагаемое в (6.3.2) станет равным нулю. Практически 
установлено, что спектр угловых флюктуаций оси УО не превыша¬ 
ет 10 Гц [15]. 

Аппроксимируем входящие в структурную схему угломера пе¬ 
редаточные функции следующим образом: №і(р)=к ѵ \Ір и № 2 (р) = 
= к Ѵ 2 Ір, где 6 ѵ і = &пуйумі 6 Д ві — коэффициент передачи по скорости 
(добротность) контура автосопровождения; к щ , й ум ь 6 дв і — коэф¬ 
фициенты передачи пеленгатора, УМ г и Дв\\ й ѵ 2 =йпр& уМ 2 ^дв 2 — До¬ 
бротность контура стабилизации, а йдр, & У м 2 , 6 ДВ 2 — коэффициенты 
передачи преобразователя, УМ 2 и Дв 2 . 

Модуль частотной характеристики замкнутого контура стаби¬ 
лизации показан на рис. 6.9,в. Здесь введено обозначение Г 2 = 
= 1 /к Ѵ 2 . Полоса пропускания контура на уровне 0,7 соответствует 
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частоте со с = 1/Т2=к Ѵ 2. Для выполнения условия (6.3.3) в диапазо¬ 
не частот от 0 до 10 Гц необходимо, чтобы & пг =1, а к Ѵ 2 = со с « 
— 60 с -1 . Угол е меняется сравнительно 'медленно, поэтому полоса 
пропускания контура автосопровождения составляет 1 Гц, что со¬ 
ответствует добротности к ѵ і^б с -1 . Если коррекция отсутствует, 
то полоса пропускания контура автосопровождения должна быть 

расширена до 10 Гц, что приводит 
к увеличению среднеквадратическо¬ 
го значения флюктуационной ошиб¬ 
ки более чем в три раза. 

в) Угломерное устройст¬ 
во с позиционной коррек¬ 
цией и силовой стабилиза- 
Рис. 6.10 ц и е й. Динамическая структурная 

схема угломерного устройства рис. 
6.10 составлена, исходя из предположения, что гиростабилизатор, 
который является приводом, обеспечивает идеальную развязку по¬ 
движного элемента пеленгатора относительно колебаний оси УО. 

В структурной схеме введены следующие обозначения: (р) — 

передаточная функция пелѳнгационного устройства и усилителя 
мощности; 1^2 (р) —передаточная функция гиростабилизатора; 

— коэффициент передачи датчика угла пеленга; к т — масштаб¬ 
ный коэффициент по угловой скорости линии визирования. 

Звено с передаточной функцией ^^(р) =р 1 Ц7 2 (р) введено в 
структурную схему для согласования размерностей измеряемых 
параметров. 

Передаточные функции ѴР\ (р), Щ (р), ^(р) выражаются че¬ 
рез параметры отдельных устройств, входящих в состав угломера, 
следующими формулами: 

Ѵ?і(р) = к пу к у /(Т у р+1), (6.3.4) 

^ 2 (Р) = ^дв/^гР» (6.3.5) 

^(р) = йдв/Я г , (6.3.6) 



где кпу — коэффициент передачи пеленгационного устройства; к у , 
Ту — коэффициент передачи и постоянная времени усилителя мощ¬ 
ности; йдв — коэффициент передачи корректирующего двигателя ги¬ 
ростабилизатора; Я г — кинетический момент гиростабилизатора. 

Измеренное значение угловой скорости линии визирования 



^1 ( Р ) Ѵ ?2 ( Р ) 
иЧр) 


е, 


(6.3.7) 


где ѴУ(р) = 1 + ѴР 1 (р)Щ(р). 

Измеренное значение-угла пеленга ф и выражается соотноше¬ 
нием 


(Р) № 2 ( р) 1 а 

ф = і . уч — іжі ф- ф. 

^ (Р) V ( Р) 


(6.3.8) 
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Если в (6.3.7) ;и (6.3.8) подставить значения передаточных функ¬ 
ций из (6.3.4), (6.3.5) и (6.3.6), то получим 


Фи 


Ну 

Ту Р 2 + Р + &Ѵ 


Ну Р 


е, 


Ту Р 2 + Р + &Ѵ 

Ф- ТуР* + Р . а. 

Ту Р 2 + Р + &Ѵ 


(6.3.9) 

(6.3.10) 


Здесь к ѵ =к П укукр іВ /Н т —коэффициент передачи угломера по ско¬ 
рости. 

Напряжения, формируемые угломерным устройством, равны со¬ 
ответственно 


— ку ф и , ііф — кф со и . (6.3.11) 

Как следует из (6.3.9), рассматриваемое устройство как изме¬ 
ритель угловой скорости линии визирования по динамическим свой¬ 
ствам эквивалентно колебательному звену. Если постоянная вре¬ 
мени усилителя мощности мала и выполняется условие Тукѵ^І, 
то формула (6.3.9) упрощается и измеритель угловой скорости 
описывается уравнением, характеризующим инерционное звено 

Ю я = е и = „ 1 ■ 8. (6.3.12) 

Т г р + I 

Здесь Т т =>1/к ѵ — эквивалентная постоянная времени измерителя 
угловой скорости. 

В установившемся режимё при постоянной угловой скорости 
<о линии визирования из (6.3.9) и (6.3.11) получим 

и ш = к а о). (6.3.13) 

Соотношение (6.3.13) характеризует идеальный (безынерционный) 
измеритель. Для динамической ошибки Асо д измерения угловой 
скорости имеем 


Асод = со—со и = 


Ту Р + 1 


8 . 


Ту Р 2 + Р Н~ н ѵ 

Динамическая ошибка измерения угла пеленга равна 


(6.3.14) 


А 



тур+1 

Ту р 2 + Р “Ь ку 


(6.3.15) 


Поскольку ранее было принято условие идеальной развязки по¬ 
движного элемента пеленгатора от угловых колебаний оси управ¬ 
ляемого объекта, угол # в выражения для динамических ошибок 
не вошел. 


При постоянной угловой скорости линии визирования (бо= 
=сопз1) установившаяся динамическая ошибка измерения угло¬ 
вой скорости равна нулю, а угла пеленга — постоянной величине 


А Фду= -тг> (6-3.16) 

Ку 

обратно пропорциональной добротности контура автосопровожде¬ 
ния. 
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Анализ выражений (6.3.9), (6.3.10) показывает, что следящая 
система имеет характеристический полином 2-го порядка. Это 
означает, что она сохраняет устойчивость при: сколь угодном боль¬ 
шом значении коэффициента к ѵ , а следовательно, установившаяся 
динамическая ошибка (6.3.16) может быть уменьшена до любой 
желаемой величины. Сформулированный вывод будет несправед¬ 
лив, если учитывать дискретность поступления данных о коорди¬ 
натах цели. Дискретность особенно велика в тех ГСН, где частота 
следования импульсов составляет единицы или десятки герц [57]. 
Поэтому применительно к таким головкам следящий угломер дол¬ 
жен анализироваться как дискретная система автоматического ре¬ 
гулирования. 

В состав пеленгатора ГСН входит фиксирующий элемент (ФЭ), 
который «растягивает» поступающий от цели импульс до величи¬ 
ны Тф И , составляющей часть периода повторения Т и или даже весь 
период Т и . Обозначим 'у 0 т=Тф И /Т и относительную длительность им¬ 
пульса на выходе ФЭ. Тогда преобразованная по Лапласу им¬ 
пульсная характеристика фиксирующего элемента даст его пере¬ 
даточную функцию 

Г фэ (5) = (1 — е _ѵ ° т Г “ % (6.3.17) 


■п 


где 5 — комплексный аргумент. 

Необходимость представления передаточной функции ФЭ в ви¬ 
де преобразования Лапласа от его импульсной характеристики, 
вместо применявшейся ранее операторной формы записи переда¬ 
точных функций, вызвана нали¬ 
чием в составе ФЭ запаздываю¬ 
щего звена. Если пренебречь по¬ 
стоянной времени усилителя 
мощности, то угломерное устрой¬ 
ство можно представить в виде 
динамической структурной схе- 
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Рис. 6.11 


мы (рис. 6.11). 

Для анализа дискретных систем автоматического регулирова¬ 
ния удобно пользоваться ^-преобразованием [50, 109]. Применяя 
^-преобразование к передаточной функции разомкнутой системы 
Щ8) 9 найдем дискретную передаточную функцию разомкнутой 
системы 


Г(2) = 2 




1 — е ѵ ° т Г и 5 



(6.3.18) 


Здесь к ѵл =к ѵ Т а у 0 т: — добротность дискретной оистемы. Дискретная 
перѳДаточная функция замкнутой системы 


Ф (г) = _Еі!>_ = __ 

1+Г(г) г+(к ѵ д—1) 


(6.3.19) 


Условия устойчивости определяются «а основе анализа коэффици¬ 
ента полинома знаменателя Ф(г), т. е. В (г) = Ъ т г т -\-Ъ т -іг т - х Ч" 
-Г ... -Н&о- 
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Необходимо и достаточно, чтобы вое корни этого 'полинома на¬ 
ходились внутри ікруг.а единичного радиуса \гѵ |=і1, ѵ=1, 2, 3... 
Это условие для различных степеней т дается в виде ограничений 
на коэффициенты полинома. Для т= 1 имеем два условия: 

&о + Ьі>°. ) (6.3.2ф) 

6 1 -6„>0. I 

Применение этих условий к (6.3.19) означает, что коэффициент 
к ѵ д должен быть положительным и не превосходить числа 2, т. е. 

к ѵ д = к ѵ Т и у от < 2. (6.3.21) 

Для ^-преобразования динамической ошибки измерения угла г из 
рис. 6.11 получим 


А е я (г) =-е (г). 

д ѵ ; 1 + № (г) ѵ ' 


(6.3.22) 


Бели входной угол меняется по линейному закону, т. е. е(/) = 
= ео/, то 

8 (г) = Т и 8 0 2/(г — 1 ) 2 (6.3.23) 


Ае д (г) = ^Д 


г—1 


(6.3.24) 


Установившееся значение динамической ошибки 


А е ду = Ііт- —- А е д (г) = -^2-. (6.3.25) 

2 —► 1 2 

Имея в виду ограничения (6.3.21) на добротность следящей систе¬ 
мы угломера и ограниченные размеры угла поля зрения оптической 
ГСН, можно найти связь максимально допустимого значения угло¬ 
вой скорости 8доп линии визирования с параметрами ГСН. 

Очевидно, что максимальная величина динамической ошибки 
Абд щах не должна превышать половины угла поля зрения ГСН, 
т. е. необходимо выполнение неравенства 

Двдтах<У372. (6.3.26) 

Примем, что условие устойчивости (6.3.21) выполняется с двукрат¬ 
ным запасом, т. е. 

к ѵ Т иУот =1. (6.3.27) 

Тогда из (6.3.25), (6.3.26) и (6.3.27) при / 7 И =1/Г И получим 

8 доп < 0,5 У3° Р и . (6.3.28) 

Если условие (6.3.28) нарушится, то процесс автооопровождения 
будет сорван. Пусть, например, 0,5УЗ°=0,5°, а Р и = 10 Гц. Вычис¬ 
ления по (6.3.28) показывают, что допустимая угловая скорость 
линий визирования не должна превосходить 5°/с. 

г) У г л о м е рн ое у с т р о йств о со скоростной кор- 
ре к ц и е й. Динамическая структурная схема угломера со ско* 
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ростной коррекцией представлена на рис. 6.12. Она отображает 
следящую систему с астатизмЪм 2-го порядка. Передаточные 
функции ѴУ\(р) и И? 2 (р) характеризуют соответственно пелепга- 
ционное устройство и первый интегратор совместно с цепью кор¬ 
рекции. Динамические свойства двигателя поворота антенны и 
усилителя мощности определяются передаточной функцией (р). 



Рис. 6.12 


Скоростной гироскоп, устанавливаемый на антенне, описывается 
передаточной функцией «УДр). Такой гироскоп является диффе¬ 
ренцирующим звеном по отношению »к суммарному углу е и ='0 , + 
+ф и . Измеренное значение угловой скорости линии визирования 
в виДе напряжения и 0 может сниматься с выхода скоростного ги¬ 
роскопа или с выхода первого интегратора, как показано на рис. 
6.12. Напряжение и © , отображающее угловое ускорение, снимает¬ 
ся со входа первого интегратора. 

В соответствии со структурной схемой рис. 6.12 для измерен¬ 
ного значения угла пеленга имеем 

Фи = * [ XV, (р) XV 2 (р) гз(р) <р -(р) ^4 (Р)Щ. (6.3.29) 

ХУ (р) 

Здесь 

XV (р)= 1 + Ѵ, (р) ХѴ 2 (р) 1Г 3 (р) + 1Г 3 (р) XV < (р). 

■Напряжения и а и м© равны соответственно 

«со {[1 + ^з(р)^ 4 (р)]е-^]}’ (6.3.30) 

ХУ ( р) 

«і =5ггШ + 1Г зМ^(р)1е-«}. (6.3.31) 

Для более наглядного представления возможностей рассматривае¬ 
мого угломерного устройства по измерению им угловой скорости 
и углового ускорения линии визирования, а также получения усло¬ 
вий развязки антенны от колебаний оси УО, подставим в (6.3.30) 
и (6.3.31) конкретные значения передаточных функций: 

(р) = бпу. XV2 (р) = (к И + р)/р, ) (б з 32 ѵ 

ХѴ 3 (р) = к у к № /р = к ПР /р, XV 4 (р) = к сг р. I 

В соотношениях (6.3.32) кщ, к И , к у , к лв , к п р , к ст обозначают соот- 
іветствѳнно коэффициенты передачи пеленгационного устройства, 
первого интегратора, усилителя мощности, двигателя, привода и 
скоростного гироскопа. 
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Подставляя (6.3.32) в (6.3.30) и (6.3.31), а также выполняя не¬ 
сложные преобразования, получим 


На =-- + р) г -1-^ (6.3.33> 

Р 2 + ^ин к а Р + к а 1 + ^сг ^пр 

щ =-^-/ в - - - О ^ . (6.3.34); 

Р 2 + ^ин к а Р + к а \ 1 4“ ^сг ^пр / 


Здесь к а =к и ук И к иѵ /(1+к ст кпц) — (коэффициент передачи следящей 
системы по ускорению, а Т ІШ =\/к И —постоянная времени перво*- 
го 'интегратора. 

Анализ соотношений (6.3.33) и (6.3.34) показывает, что напря¬ 
жения и зависят не только от угловой скорости е и углово¬ 
го ускорения е линии визирования, но и от -параметров, обуслов¬ 
ленных угловыми колебаниями оси УО (вторые слагаемые в скоб¬ 
ках рассматриваемых выражений). Последние вносят в процесс 
измерения так называемые синхронные ошибки привода. Такое: 
наименование объясняется тем, что мгновенные значения этих оши¬ 
бок изменяются синхронно с колебаниями продольной оси УОі 
Уменьшение синхронных ошибок привода до приемлемых значений 
достигается выбором коэффициента передачи контура стабилиза¬ 
ции, равного к С т = к СГ к І1 р. Обычно величина й ст составляет не¬ 
сколько сотен, в результате чего синхронные ошибки привода ста¬ 
новятся исчезающе малыми. С учетом этого обстоятельства на¬ 
пряжений и<ь и в установившемся режиме будем иметь 


^(0, 


к 


пу 


к а 


г и и- = 
(0 0 


Кру 

к а 


,е. 


(6.3.35) 


Динамические ошибки измерения определяются соотношениям,» 


Дфд = ф—Фи, (б.з.зб) 

А д — (6.3.37) 

и <й* (6.3.38) 

куда следует подставить измеренные значения ф и , и ш и и 0 из; 


(6.3.29), (6.3.30) и (6.3.31). 

3. Введение параметров поступательного движения управляемо¬ 
го объекта в комплексные угломерные устройства, а) Позици¬ 
онная коррекция при введении параметров собственного по¬ 
ступательного движения УО (самолета или ракеты) является ти¬ 
пичной для систем самонаведения на неподвижные или малопо¬ 
движные наземные и надводные цели [96]. 

Сигналы коррекции поступают от автономного измерителя 
(АН), в качестве которого чаще всего используется инерциальная^ 
сисіема (ИС). Объектами коррекции являются угломерный и даль- 
номсрный каналы РЛС самолета или РГС ракеты. В дальнейшем 
для краткости будем их именовать неавтономными измерителями* 
(НИ). Целесообразным для рассматриваемых систем является 
применение также коррекции ИС по данным, поступающим от НИ. 
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Таким образом, анализируемая в дальнейшем система обеспечи¬ 
вает взаимную коррекцию двух типов измерителей (АИ и НИ). 

Обычно АИ работает непрерывно в течение всего времени по¬ 
лета У О. Неавтономный измеритель включается периодически или 
эпизодически. За время включения НИ происходит «списывание» 
ошибок, которые накапливаются в измеренных значениях коорди¬ 
нат, выдаваемых АИ. В этом состоит существо коррекции АИ от 
НИ. Периодическое выключение НИ повышает скрытность работы 
РЛС или РГС, а следовательно, их помехозащищенность. Переры¬ 
вы в работе НИ могут оказаться вынужденными, например, при 
создании ему эффективных помех. Если неавтономным измерите¬ 
лем является пассивная РГС, то прекращение работы НИ будет 
связано с выключением РЛС, на которую наводится ракета. 

В любом случае при выключении НИ управляющий сигнал 
для САУ самолета или ракеты формируется по скорректирован¬ 
ным данным, вырабатываемым АИ. Помимо того, эти данные ис¬ 
пользуются для коррекции (Неавтономного измерителя. Сущность 
такой коррекции состоит в том, что под действием сигналов АИ, 
вводимых в контуры автосопрово'щдения цели по углам и дально¬ 
сти, осуществляется перемещение антенны неавтономного измерите¬ 
ля и строба дальности, открывающего приемник РЛС или РГС, в 
соответствии с параметрами собственного движения УО. Благода¬ 
ря этой коррекции повышается точность измерения координат це¬ 
ли и увеличивается «память» НИ, под которой понимают допусти¬ 
мое время выключения неавтономного измерителя без потери сиг¬ 
налов цели при его повторном включении. 

Для определения структуры цепей коррекции рассмотрим гео¬ 
метрические соотношения, характеризующие наведение управляе¬ 
мого объекта на цель (рис. 6.13, а). Здесь 0 0 Х 0 2 0 является гори- 




зонтально-ортодромичеакой земной системой координат, начало ко¬ 
торой 0 0 совпадает с проекцией на горизонтальную плоскость точ¬ 
ки включения инерциальной системы счисления пути. Ось 0 0 Х 0 
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проходит через цель О ц . Точкаміи О н и О а обозначены проекции 
центра масс УО на плоскость 0 0 Х о 2 0 'при определении его коорди¬ 
нат с помощью неавтономного и автономного измерителей соот¬ 
ветственно. Оси О н Х 0 і2 01 и О 2 Л 02 Х 02 параллельны соответствую¬ 
щим осям горизонтально-ортодроімичеокой системы координат. На 
рис. 6.13,6 изображена вертикальная плоскость, проведенная через: 
точки Оц ,и О н . Неавтономный измеритель определяет сферические 
координаты цели: наклонную дальность Д и углы пеленга цели в 
горизонтальной ф г и вертикальной <р в плоскостях. Гиростабилизи- 
роіванная платформа ИС позволяет измерить ортодромичеетй 
курс фок управляемого объекта и угол тангажа д. Если углы от¬ 
клонения продольной оси управляемого объекта О п Х от направле¬ 
ния на цель невелики, то можно получить углы линии визирова¬ 
ния в горизонтальной е г и вертикальной е в плоскостях по следую¬ 
щим упрощенным формулам: 

е г = Фг + Фок> (6.3.39 > 

8 В = ф в -|- 0\ (6.3.40): 

В инерциальной системе путем двойного интегрирования изме¬ 
ренных ускорений УО производится непрерывное определение ко¬ 
ординат х а іи |2 а . В момент начала счисления указанных коорди¬ 
нат, когда УО находится в точке 0 0 , должна быть известна коор¬ 
дината цели х 0 ц. Поэтому в АИ вырабатывается приборный аналог 
координаты 

*^ а ц == *^оц (6.3.41) 

Для формирования (корректирующего сигнала обычно пересчи¬ 
тывают координаты цели, измеренные корректирующим средством, 
в координаты корректируемого измерителя. Так, при коррекции 
АИ от РЛС или РГС корректирующие воздействия определяются 
по алгоритмам пересчета сферических координат в прямоуголь¬ 
ные. В результате получаются 

г и = Д со5 е в зіп е г , (6.3.42)) 

х нц = Д соз е в соз е г . (6.3.43> 

Для коррекции канала курса угломера и дальномерного устройст¬ 
ва по данным АИ прямоугольные координаты цели х ац , г а пересчи¬ 
тываются в сферические 

е га = агс — , (6.3.44); 

Да=-^- . (6.3.45> 

С05 8 В С08 8 Г 

Если с помощью АИ измерять высоту полета УО, то нетрудно вы¬ 
числить корректирующий сигнал для канала тангажа угломера. 

Полученные соотношения показывают, что при разработке 
комплексного угломерного устройства с взаимной коррекцией не- 
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обходимо использовать данные АИ и [^^щрса 
дальномера, входящего в состав НИ. |* 

С учетом сделанного замечания можно I 
представить структурную схему комп- <р [ 
лексного измерителя с взаимной кор- -*у 
рекдией в виде, показанном на рис. | 

6.14. Для упрощения схемы цепи кор- | 
рекции канала тангажа угломера не 1- 
показаны. 

Динамическая структурная схема 
канала курса угломерного устройства 
аналогична той, которая описана в 
п. 2,6 настоящего параграфа. В схему 
дополнительно введен лишь ключ Кл , 
который периодически включает кон¬ 
тур автосопровождения цели по курсу. 

Аналогичные ключи располагаются и в 
схемах каналов тангажа и дальномера. 

Выходныміи параметрами каналов курса, тангажа и дальности 
РЛС или РГС являются измеренные значения углов пеленга ф ги , 
<Фви и наклонной дальности Д и . Далее всюду индексом «и» по¬ 
мечены измеренные значения координат. Измерения ортодромиче- 
ского курса фок 'И угла тангажа Ф, которые выполняются с по¬ 
мощью гиростабилизатора инерциальной системы, дают возмож¬ 
ность сформировать путевой угол цели и угол наклона линии 
визирования 8 ВИ . Одновременно углы ф 0 к и # вводятся в следящую 
систему угломера для компенсации угловых колебаний продольной 
оси У О относительно центра масс. 

Данные от НИ поступают в вычислитель сигналов коррекции и 
по формулам (6.3.42) и (6.3.43) пересчитываются в прямоуголь¬ 
ные координаты 2ни и *нци, используемые для коррекции данных 
АИ. 

Датчики ИС измеряют ускорения ] х и / 2 , пересчитанные в оси 
хоризонтально-ортодромической системы координат 0 0 Х 0 2 0 . Путем 
интегрирования этих ускорений и учета начальной координаты це¬ 
ли Хоц на выходе ИС формируются прямоугольные координаты це¬ 
ли 2 а и, *аци, которые подаются в цепи коррекции, имеющие пере¬ 
даточные функции Фкі<» и Ф К 2 (р) • Структура этих передаточных 
функций зависит от характера шумов и ^ 2 , сопровождающих из¬ 
мерения. Результаты измерений можно представить в виде г ни = 
= г п+Ъ «и 2ам=2и-\-Ъ> где г и —приборный аналог координаты г, 
измеряемой без ошибок. Если шумы радиотехнических измери¬ 
телей принять белыми, а шумы ^2 ИС аппроксимировать марков¬ 
ским процессом 1-го порядка, то структура передаточной функции 
оптимального инвариантного фильтра может быть найдена на ос¬ 
новании рис. 3.32, в котором следует положить х\=г и \ г\ = г ШІ \ 
^ 2 = 2 : аи и іі=г К и* Корректирующий фильтр такого вида дает ми¬ 
нимальную среднюю квадратическую ошибку в скорректированной 
координате г ш , но, к сожалению, он не обладает памятью, т. е. не 
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способен запоминать скорректированную координату после выклю¬ 
чения радиотехнического измерителя. Поэтому на практике при¬ 
меняются такие квазиоптимальные корректирующие фильтры (рис. 
6.15), которые по точности несколько уступают оптимальным, но 
имеют свойство памяти. 

При замыкании ключа Кл> которое происходит одновременно 
с замыканием соответствующих ключей в радиотехнических изме¬ 
рителях, осуществляется «списание» 
ошибок автономного измерителя на 
основании данных, поступающих от 
нёавтономных измерителей. После 
окончания коррекции ключ размыка¬ 
ется, а корректирующая поправка Рис. 6.15. 

на выходе интегратора сохраняет 

свое значение (запоминается) до следующей коррекции. Если кор¬ 
рекция осуществляется непрерывно, то целесообразно применять 
схему рис. 3.32. 

Откорректированные прямоугольные координаты цели г ки , * ки 
преобразуются в сферические согласно формулам (6.3.44), (6.3.45). 
Значительный объем вычислений, который связан е формировани¬ 
ем сигналов коррекции, делает целесообразным выполнять преоб¬ 
разователь координат совместно с корректирующими фильтрами 
в виде цифрового специализированного вычислителя. 

Полученные на выходе вычислителя сигналы е Г ки и Дки исполь¬ 
зуются для коррекции соответствующих каналов НИ. Так, в кана¬ 
ле курса под действием сигнала е Г ки при выключении режима ав¬ 
тосопровождения (ключ Кл разомкнут) антенна в процессе поле¬ 
та УО будет поворачиваться, устанавливая свою ось в ту точку 
пространства, где располагалась цель в момент окончания цикла 
коррекции. Сигнал Д к и используется для перемещения строба, от¬ 
крывающего приемник РЛС или РГС, и селекторных импульсов 
дальномера согласно параметрам собственного движения УО. 
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б) Скоростная кор«рек.ц.ия применяется чаще всего в уг¬ 
ломерном устройстве, предназначенном главным образом для из¬ 
мерения угловой 'скорости линии визирования, которая необходи¬ 
ма, например, при реализации метода пропорционального наведе¬ 
ния УО на цель. Аналогично тому, как это делалоеь при позицион¬ 
ной коррекции, параметры, измеряемые ИС, должны быть пере¬ 
считаны в систему координат корректируемого угломера. Коррек¬ 
тирующий сигнал при скоростной коррекции угломерного устрой¬ 
ства должен иметь размерность угловой скорости. 

Пересчет параметров, измеряемых автономными датчиками, в 
корректирующее воздействие удобнее всего выполнить на основе 
упрощенной линеаризированной системы кинематических уравне¬ 
ний. Рассмотрим плоское движение цели О ц и У О в вертикальной 
плоскости (рис. 6.16). Проектируя вектор ускорения цели ] ц іи век¬ 
тор ускорения УО ] на линию визирования и нормаль к ней, по¬ 
лучим систему кинематических уравнений 

Д со в + 2 Д со в = /ці/ а ] уа , (6.3.46) 

Д —/цэса /аса* 

Здесь составляющие /цха, У*а и ]цуа, Іуа. векторов ускорений ]ц и 
] в визирной (антенной) системе координат ОХавКав именуются со¬ 
ответственно радиальными и трансверсальными ускорениями. 

В дальнейшем для определенности будем считать, что УО яв¬ 
ляется самонаводящейся ракетой. Инерциальный измеритель раке¬ 
ты содержит датчики линейных 
ускорений (ДЛУ), измерительная 
ось одного из которых направле¬ 
на по продольной оси ракеты (ось 
ОХ на рис. 6.16), а двух других 
по нормальной оси ОУ и попереч¬ 
ной оси 02 соответственно (по¬ 
следняя ось на рис. 6.16 не пока¬ 
зана). Первый ДЛУ будет изме¬ 
рять продольное ускорение / П р, 
второй — нормальное / н і, а тре¬ 
тий — поперечное /„. 

При известном угле пеленга ф в 
пересчет составляющих векторов 
ускорений для различных систем 
координат выполняется по фор- 
Рис. 6.16 мулам 



І х Я ~~ /пр СО^ фв /ні 5ІП фв, 

]у л = /пр $ІП ф в 4- /м Фв- 


(6.3.47) 


Обычно перед пуском ракеты углы пеленга цели бывают из¬ 
вестны, даже если головка самонаведения не сопровождает цель 
по углам (захват сигнала цели отсутствует). В этом случае дан¬ 
ные об указанных углах поступают от системы целеуказания. По¬ 
этому на участке автономного полета (до захвата цели) инерци- 
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альный измеритель формирует корректирующий 
ствии с системой уравнений 

А • А 

Ди “Ь ^ Д и ' / Уаю > 

• • 

Ди = /лай* 


сигнал в соответ- 


(6.3.48) 


Индекс «и» и знак « Д» над «соответствующими параметрами, ко¬ 
торые входят в (6.3.48), показывают, что используются измерен¬ 
ные значения этих параметров. Смысл введения знака « Д » будет 
ясен из дальнейшего. 

Структурная схема комплексного угломера в режиме ввода 
сигнала коррекции от ИС представлена на рис. 6.17, если принять, 
что подвижные контакты ключей Кл\ и Куі 2 находятся в нижнем 



положении. Угломерный канал РГС выполнен по схеме с позици¬ 
онной .коррекцией и силовой стабилизацией. Эта схема описана в 
пп. 1,в и 2,в настоящего параграфа. Сигналы линейных ускорений 
]х аи и і У аи от ИС и устройства пересчета иоординат подаются на 
устройство, моделирующее кинематические соотношения (6.3.48). 
Это устройство названо на схеме моделью кинематического звена. 

В момент начала работы модели на все ее интеграторы от ра- 
диотем-шческих самолетных измерителей через систему целеуказа¬ 
ния подаются начальные условия До и ; Дои*, со в о- Под действием 
сигналов і У аи и / хйИ на выходе модели формируется сигнал угло¬ 
вой скорости о) в , который через імасштабный коэффициент Я г /Л дв 
подается на вход гиропривода головки. Последний поворачивает 
антенну в «направлении на прогнозируемое местоположение цели. 
В этом состоит сущность коррекции РГС от датчика параметров 
поступательного движения раікеты. 

После захвата головкой сигнала цели подвижные контакты 
ключей Кл\ и Кл 2 переходят в верхнее положение и корректирую¬ 
щий сигнал от головки отключается. В принципе он мог бы быть 
оставлен, как это делалось при позиционной коррекции. Однако 
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там наведение осуществлялось на малоподвижную или неподвиж¬ 
ную цель и угол поворота линии визирования изменялся главным 
образом за счет движения УО. Поэтому корректирующий сигнал с 
большой достоверностью отображал действительный закон измене¬ 
нии угла визирования. Здесь же в силу подвижности цели введе¬ 
ние в РГС корректирующего сигнала в режиме автосопровож¬ 
дения не дает ощутимых выигрышей в точности измерений. 

В то же время при работе РГС в режиме авто-сопровождения 
модель кинематического звена оказывается полезной для допол¬ 
нительной фильтрации измеряемого головкой 'сигнала угловой ско¬ 
рости линии визирования е и =со и . Как было показано в § 3.4, 
при измерении угловой скорости головкой, а параметров, характе¬ 
ризующих поступательное движение ракеты, датчиками линейных 
ускорений, может быть построен оптимальный комплексный изме¬ 
ритель, повышающий качество измерения угловой скорости линии 
визирования. Такой измеритель содержит фильтр коррекции, опи¬ 
сываемый системой уравнений (3.4.32). 

Для упрощения структуры фильтра будем полагать, что ошиб¬ 
ки, которые вносит в сигнал со в РГС, существенно выше погрешно¬ 
стей, обусловливаемых ДЛУ, в силу чего последними ошибками 
можно пренебречь. Это предположение в большой степени отра¬ 
жает действительное положение дел. 

Тогда, ПрИНЯВ (3.4.32) Хі=- 0 ) в * 2!і = (0 В иі Х 2 == 1 /цуа» Хз — == Іу аи> 

получим уравнения оптимального фильтра 


, " А I* 

Ди^в ^ Ди ®в~^^фіі(®ви ®в) Іиуа. /і/аи> 

* л 

Іиуа ~ ^ф21 (^ви ^в)> 


(6.3.49) 


который изображен на рис. 6.17, если считать, что подвижные кон¬ 
такты ключей Кл\ и Кл 2 находятся в верхнем положении. 

Фильтр оптимальным образом оценивает ускорение цели / ц?уа и 
угловую скорость линии визирования, которая используется в 
дальнейшем для наведения ракеты на цель. 

Полученная структура оптимального фильтра не является един¬ 
ственно возможной. Так, отказ от условий абсолютно точного из¬ 
мерения линейных ускорений приводит к фильтру, изображенному 
на рис. 3.37. Можно также усложнить гипотезу о маневре цели 
(напомним, что синтез фильтров рис.. 3.37 и рис. 6.17 проводился 
при условии маневра цели с постоянным ускорением) іи синтезиро¬ 
вать новый фильтр. Однако все эти фильтры будут содержать мо¬ 
дель кинематического звена. Поэтому иногда такие фильтры име¬ 
нуют пеевдокиінематическиміи звеньями. 


6.4. Измерители вектора ускорения цели 

Совместное использование измерителей дальности, углов и их 
производных, а также измерителей параметров собственного дви¬ 
жения УО позволяет реализовать устройство, способное измерять 
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ясе составляющие вектора ускорения цели. Получим алгоритм, на* 
основе которого может быть выполнено такое устройство. Начала* 
подвижной невращающейся системы координат ОХоУо^о располо- 
жено в центре масс управляемого объекта (рис. 6.18). Движение- 
УО определяется вектором ускорения ]. Положение цели относи-- 
тельно УО задается вектором дально¬ 
сти Д, а движение цели характеризует¬ 
ся вектором ускорения ] ц . 

Закон изменения вектора дальности 
Д определяется кинематическим урав¬ 
нением 

<РД/Л 2 =1ц—1- (6.4.1) 

Введем подвижную вращающуюся 
визирную систему координат 
ОХ ав^ав^ав, ось ОХ ав которой направ- 
лена по вектору дальности, а оси ОУ ав 
и 02 ав образуют с ней правую систему. 

Такая система координат с точностью 
до ошибок автосопровождения цели по углам и величины выноса? 
антенны относительно центра масс УО совпадает с антенной си¬ 
стемой координат следящей РЛС или РГС, установленной на УО. 

Левую часть уравнения (6.4.1), в которую входит вектор отно¬ 
сительного ускорения цели, можно представить в виде [1] 

+ ^ хД + й) X (шХД) + 2й)Х^|- =І Ц -І. (6.4.2)* 
аі 2 аі аі 

Здесь о)=е — вектор угловой -скорости визирной, системы коорди¬ 
нат; д? 2 Д/<і/ 2 , <іД/<Д — локальные производные вектора дальности*. 
учитывающие лишь перемещение точки О ц вдоль оси ОХ ав . 

Второе и третье слагаемые в левой части соотношения (6.4.2) 
характеризуют переносное движение, обусловленное вращением' 
визирной системы координат относительно стабилизированной сис¬ 
темы. Последнее слагаемое в левой части (6.4.2) определяет ко¬ 
риолисово ускорение. 

Из уравнения (6.4.2) получаем 

іц= ^|- + ^хд+и>х (»ХД) + 2»Х^ +1 (6.4.3) 

„ _ аі* аі аі 

Соотношение (6.4.3) представляет собой алгоритм, на основе кото¬ 
рого может быть -построен бортовЬй измеритель вектора ускорения' 
цели. Слагаемые, образующие векторную сумму в квадратных” 
скобках правой части равенства (6.4.3), измеряются радиолокаци¬ 
онной станцией самолета или радиолокационной головкой самона¬ 
ведения ракеты, а составляющие вектора ] измеряются датчиками. 7 
линейного ускорения, установленными на борту УО. 

Для определения состава измерителей РЛС или РГС, которые • 
необходимы для реализации соотношения (6.4.3), спроектируем- 
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•векторное равенство (6.4.3) іна оси .визирной системы координат. 
В результате .получим 


Іцзса — (® 2 у ® 2 г) Д “1“ Іх а’ 

Івда = ^Д + ®,©уД + 2ю,^ + /„ а 

і цга = Д + со ж со, Д-2 со^ + / га 

Ш иГ 


(6.4.4) 


/ 


Обычно в современных бортовых РЛС антенны стабилизируются 
по крену. Стабилизация по крену антенн РГС осуществляется за 
счет канала крена самой ракеты. Поэтому в визирной системе ко¬ 
ординат отсутствует вращение вокруг оси ОА ав , т. е. ©*=(). Тогда 
система уравнений (6.4.4) примет вид 

/ц*а = — ( (0 % + ° )2 2) Д+ Ьа» 

аі* 


. (I (0 2 гт і о ^ Д I ? 

/„..о =- Д + 2 со 2 — + ] уа , 


цуа 


йі 


йі 


/д г а=-^Д-2со,^ + / га 


(6.4.5) 


Отметим, что ограничение 0)^=0 не является принципиальным. 
'Оно может быть снято, если антенна не стабилизирована по крену. 
Однако в этом случае требуется установка измерителя угловой 
скорости крена на борт УО. Данные, получаемые от такого изме¬ 
рителя, «позволяют определить со*. Анализ уравнений (6.4.5) пока¬ 
зывает, что бортовой радиотехнический измеритель (РЛС или 
РГС) должен измерять дальность до цели Д\ скорость йДІйі и 
ускорение сРДІйі 2 сближения; составляющие со у и со 2 угловой ско¬ 
рости линии визирования, а также угловые ускорения йщЦі и 
йыгійі. 

Измерение дальности и ее производных возможно в импульсно-. 
„доплеровской РЛС, если в контуре слежения за частотой Доплера 
использовать 'астатическую систему автоматического регулирова¬ 
ния. Напряжение, пропорциональное ускорению сближения, будет 
формироваться на входе интегратора такой системы. Те же пара¬ 
метры могут быть измерены в РГС, если используется непрерыв¬ 
ный сигнал подсвета цели с частотной модуляцией. 

Составляющие угловой скорости іи углового ускорения линии 
визирования по осям визирной системы координат измеряются с 
помощью 'Следящего угломера, имеющего астатизм второго поряд¬ 
ка (см. п. 2д, § 6.3). 

Опыт использования автоматических измерителей дальности, 
скорости и ускорения сближения, а также углов и угловых скоро¬ 
стей линии визирования показывает, что уже в настоящее время 
эти параметры измеряются с достаточной точностью. Оценим точ¬ 
ность измерения углового ускорения в схеме рис. 6.12. Если цель 
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маневрирует с постоянным угловым ускорением, то основными по- 
грешіностяіми при измерении углового ускорения будут флюктуаци- 
онные ошибки. Зададим помеховое возмущение в виде помехового' 
угла бф(^). 

На выходах и & и и^ схемы рис. 6.12 обычно устанавливаются 

дополнительные фильтры. Введем, помимо того, масштабные коэф¬ 
фициенты, преобразующие напряжения и^ и и^ в измеренные зна- 

чения угловой скорости со и и углового ускорения со и . Тогда на 


(6.3.33) и (6.3.34) для флюктуационных ошибок со И ф и со И ф изме¬ 
рения угловой скорости линии визирования и углового ускорения 


этой линии находим 

Ф __ _ Ьд (1 Н~ ^ин р) Р _ е 

^ (Р 2 + Тки Р + &а) (Т фі р + 0 ^ 

^ _ _ Ьар^ _ е 

^ (Р 2 + &а Р + Ьд) (^Фг Р 4" О ^ 


(6.4.6) 

(6.4.7) 


Здесь Гфі и Т ф 2 — постоянные времени сглаживающих фильтров». 
Если принять, что Тфі = Гф 2 = Гф, а спектральная плотность шумо¬ 
вого угла бф постоянна в пределах полос пропускания измерителей 
угловой скорости и углового ускорения, то связь дисперсии Э ^ 

ошибки измерения углового ускорения с дисперсией ошибка 
измерения угловой скорости задается следующим соотношением: 

Г)■ =-^- Д,. (6.4.8) 

“ к а Т\ н +Тф/(Т т +Тф) 


Выражение (6.4.8) .получено на основании (6.4.6) и (6.4.7), а 
также общей формулы для вычисления дисперсии флюктуацион- 
ной ошибки. 

В следящих системах с астатизмом 2-го порядка переходный 
процесс, близкий к оптимальному, получается при к а Т 2 И н =1...4. 
Помимо того, обычно имеет место соотношение Гф<СТ ин . Принима¬ 
ем &аТ 2 ий=2, тогда из і(6.4.8) будем иметь 

а 0 ^ -у- а аг (6.4.9) 


Формула (6.4.9) устанавливает связь между средними квадрати¬ 
ческими ошибками измерения угловой скорости и углового ускоре¬ 
ния линии визирования. Если, например, а (д = 0,05 ... 0,1°/с, а 
к а = 2 с -2 , то а ^ =0,05 ... 0,1°/с 2 . 

Измерить составляющие /**, / уа , /га вектора ускорения вхо¬ 
дящие в выражение (6.4.5), можно двумя способами: путем разме¬ 
щен ия датчиков линейных ускорений на антенне, ориентируя их по- 
осям ОХ ав , ОУав, 02 ав пли размещая их на корпусе УО с ориен¬ 
тацией по осям связанной системы координат с последующим пере¬ 
счетом измеренных значений ускорений в антенные оси на основе 
данных об углах пеленга цели, вырабатываемых РЛС или РГС_ 

При любом способе измерения, выходные сигналы.датчиков ли¬ 
нейных ускорений должны быть скорректированы на величину ус¬ 
корения силы тяжести. 
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Измеренные значения Д^^йД^/сИ, с1 2 Дп/сН 2 , со уи , 

(0 2 и » ^ ®уя./йІ » СІ (О т /(ІІ , / ла и > /Ѵаи > /гаи 

поступают в вычислитель, алгоритм работы которого описываетея- 
"системой уравнений (6.4.5). На выходе вычислителя будут сфор¬ 
мированы составляющие вектора ускорения цели в визирной систе¬ 
ме координат. 


ГЛАВА СЕДЬМАЯ 

Системы автоматического управления 
самонаводящихся объектов и динамические 
структурные схемы контуров самонаведения 


7.1. Состав и структурные схемы систем 
автоматического управления пилотируемых 

самолетов 

1. Состав систем автоматического управления пилотируемых само¬ 
летов. Система автоматического управления (САУ) современного 
самолета содержит подсистемы сигналов ручного управления, по¬ 
вышения устойчивости, стабилизации углового положения самоле¬ 
та, директорного ( и автоматического траекторного управления, а 
также автоматического контроля за.работоспособностью САУ [14, 
48]. Подсистема сигналов повышения устойчивости работает, как 
правило, во всех режимах управления движением центра масс са¬ 
молета. Она повышает его устойчивость и улучшает управляе¬ 
мость. 

Для перемещения каждого из органов управления самолета, к 
которым относятся элероны, руль высоты, стабилизатор, руль на¬ 
правления и т. п., используется о>бщее для всех подсистем САУ 
силовое устройство, называемое бустером. Основной частью 
бустера является гидроусилитель со штоком, жестко связанным с 
соответствующим органом управления самолетом. Между гидро¬ 
усилителем и соединенным с ним органом управления имеется 
обычно цепь отрицательной обратной связи. 

2. Структурные схемы САУ пилотируемых самолетов, иллюст¬ 
рирующие в общем виде основные режимы управления самолета¬ 
ми, в значительной степени схожи. Они отличаются главным об¬ 
разом способами подключения исполнительных устройств автопи¬ 
лотов к подсистемам ручного управления, числом датчиков инфор¬ 
мации, используемой для формирования законов управления са¬ 
молетами, а также структурой законов для различных типов само¬ 
летов и ограничителями параметров их движения при разных ви¬ 
дах маневров. 
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Упрощенная структурная схема САУ для канала продольного 
движения самолета с последов а тельным автопилотом показана на 
рис. 7.1 [14]. Характерным для последовательных автопилотов, 
широко применяемых на современных самолетах, является вклю¬ 
чение рулевой машины, именуемой также рулевым 'агрегатом, в* 
разрыв механической тяги управления между подсистемой сигнал 
лов ручного управления и бустером. 

Параметры 
дбижения самолета 



Рис. 7.1 


В режиме • ручного управления самолетом при выключенной 
подсистеме сигналов стабилизации угла тангажа подвижные кон¬ 
такты переключателей П\ и Пч находятся в положениях 2. При 
этом на силовой контур САУ, являющийся общим для всех режи¬ 
мов управления самолетом, поступает информация с подсистем- 
сигналов ручного управления и повышения устойчивости, а также 
с ограничителя перегрузок. 

Основными элементами подсистемы сигналов ручного управле¬ 
ния являются ручка, перемещаемая летчиком, механическая тяга, 
датчик положения ручки управления и автомат регулирования уп¬ 
равления, называемый также автоматом передаточных чисел. Этот 
автомат поддерживает постоянство соотношения к п р=Апу а /АРу г 
где Апуа и АРу — приращения нормальной скоростной перегрузки 
и усилия на ручке управления (РУ) самолета соответственно при 
всех возможных режимах его полета. 
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Необходимость автомата передаточных чисел на -современных 
‘самолетах обусловлена стремлением избежать возникновения 
опасных перегрузок при пилотировании. Дело в тоім, что примене¬ 
ние необратимых бустеров, отличающихся тем, что они не пере¬ 
дают усилия с перемещаемого руля высоты или стабилизатора на 
РУ, приводит к потере у летчиков «чувства» управления самоле¬ 
том, а так называемые обратимые бустеры, которые передают упо¬ 
мянутые выше усилия, это «чувство» сохраняют, оставляя на долю 
-летчика около 10% от потребного усилия управления. Но коэффи¬ 
циент к пР без принятия специальных мер изменяется в весьма ши¬ 
роких пределах при больших диапазонах изменения высоты и ско¬ 
рости полета, что характерно для современных самолетов. Особые 
трудности возникают при управлении стабилизаторами, которые 
‘Стали применяться вместо рулей высоты для повышения эффек¬ 
тивности управления сверхзвуковыми самолетами и меняют поло- 
-жение своего фокуса вместе с изменением скорости самолета. Ока¬ 
зывается, в частности, что при реализации нормального по качест¬ 
ву управления стабилизатором на сверхзвуковых скоростях само¬ 
лета стабилизатор с переходом на дозвуковые скорости становится 
лерекомпенсированным; отклонение стабилизатора при использо¬ 
вании обратимого бустера создает на РУ усилие, не препятствую¬ 
щее отклонению стабилизатора, а усугубляющее это отклонение. 
В такой ситуации приходится пользоваться необратимыми бусте¬ 
рами. 

Оптимальным значением отношения к пР считается вели¬ 
чина 0,2 ... 0,3 ед.пер./кг для легких и 0,05 ... 0,06 ед.пер./кг для 
тяжелых самолетов [17]. Источниками информации для работы 
автомата передаточных чисел являются датчики статического дав¬ 
ления и скоростного напора. Примером такого автомата является 
автомат передаточных чисел АРУ-ЗВ, достаточно детально рас¬ 
смотренный в [48]. 

При ручном управлении летчик с помощью РУ и механической 
проводки воздействует на рулевую машину и датчик положения 
РУ, на рис. 7.1 не показан. Последний вырабатывает электриче¬ 
ское напряжение, отображающее перемещение х ѵу летчиком РУ. 
Это напряжение предварительно проходит через НЧ фильтр с по¬ 
стоянной времени 0,4 ... 0,5 сив виде сигнала и ѴУ подается на 
сумматор 2і, где производится суммирование его с напряжениями, 
поступающими с подсистемы сигналов повышения устойчивости. С 
выхода 2і сигнал через усилитель и сумматор Ег воздействует на 
золотник рулевой машины. Датчик положения РУ, НЧ фильтр, 
сумматоры 2і, Ег, усилитель и рулевая машина играют роль авто¬ 
матического регулятора управления, т. е. автомата передаточных 
чисел. 

При перемещении РУ смещается дополнительно за счет меха¬ 
нической проводки шток рулевой машины. Последняя связана с 
бустером, отклоняющим руль высоты (или стабилизатор) на угол' 

брв* 
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Подсистема сигналов повышения устойчивости может содержать 
лишь автоматический демпфер, либо, что бывает чаще, совокуп¬ 
ность автоматического демпфера и автомата устойчивости. Для. 
конкретности будем считать, что схема на рис. 7 Л содержит и 
демпфер и автомат устойчивости. Здесь необходимо отметить, что 
понятие «автомат устойчивости» вводится лишь при теоретическом 
рассмотрении САУ, а в реальных САУ автомат устойчивости об¬ 
разует единый конструктивный блок вместе с демпфером. 

Построение автоматических демпферов основывается на широко* 
известном в аэродинамике понятии демпфирующего момента: ве¬ 
личина его пропорциональна значению угловой скорости колеба¬ 
ний самолета вокруг центра масс, а по знаку демпфирующий мо¬ 
мент и угловая скорость противоположны. В силу этого демпфер* 
содержит .измеритель угловой скорости, по сигналам которого от¬ 
клоняется руль высоты или стабилизатор. В канале продольного 1 
движения измеряется угловая скорость вращения самолета вокруг 
его поперечной оси. Воздействуя на органы управления, демпфер 
гасит коротко-периодические колебания самолета по тангажу. 

Автоматом устойчивости в канале продольного движения само¬ 
лета формируются сигналы обратных связей по нормальной ско¬ 
ростной перегрузке [48]. В последующем для сокращения записей, 
слово «скоростная» употребляться не будет. Источником информа¬ 
ции в автомате устойчивости является ДЛУ. 

Используемая в канале продольного движения САУ подсистема 
сигналов повышения устойчивости (рис* 7.1) вырабатывает напря¬ 
жения и^ г и и пу , отображающие угловую скорость со 2 и нормаль¬ 
ную перегрузку самолета п уа . Эти напряжения через" сумматоры 
2і, Ег и усилитель воздействуют на рулевую машину, связанную с 
датчиком обратной связи.. Последний формирует напряжение и 0Сг 
которое алгебраически суммируется с сигналами и ѴУ , и^ г и и пу . 
Следящая система, на входе которой действуют напряжения и ѵуу , 
и® г 'И и пу , воздействует совместно с механической проводкой на ру¬ 
левую машину. 

Руль высоты (или стабилизатор) в режиме ручного управле¬ 
ния перемещается по закону 

брв кру Х ру ^(02^2 ^ПуНуа’ (7.1.1)' 

В соотношении (7.1.1), написанном без учета инерционностей 
в системе ручного управления, к^ г > к пу и к ѵу — передаточные чис¬ 
ла САУ по сигналам со 2 , п уа и л: ру . 

Директорное управление продольным движением самолета осу¬ 
ществляется также с помощью подсистемы ручного управления. 
Однако летчик при этом руководствуется показаниями командно- 
пилотажного іи навигационно-пилотажного приборов, входящих 
обычно в состав САУ и именуемых часто сокращенно КПП и 
НПП соответственно. Применительно к схеме на рис. 7.1 предпо¬ 
лагается, что КПП и НПП находятся в подсистеме сигналов ди- 
ректорного и автоматического траекторного управления, которая 
соединена с информационно-вычислительной подсистемой и фор- 
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мирует необходимые для директорного управления самолетом сиг¬ 
налы. Наряду с КПП и НПП могут использоваться внешние от¬ 
носительно САУ индикаторы, "информирующие летника об ошибках 
.директорного управления самолетом. К числу внешних относится, 
в частности, имеющаяся на самолетах система единой индикации. 

При установке подвижного контакта переключателя П 2 в по¬ 
ложение 1 включается режим стабилизации самолета по углу тан¬ 
гажа. Этот режим обеспечивается следящей системой, содержащей 
сумматоры 2 і, 2г, усилитель, рулевую машину и датчик обратной 
связи, а также бустером и подсистемой сигналов стабилизации уг¬ 
ла тангажа. Последняя вырабатывает напряжение и С т = къ (бет— 
—б), где къ — коэффициент пропорциональности, б — текущее 
значение угла тангажа, б С т — заданное (стабилизируемое) значе¬ 
ние угла тангажа. 

Для формирования напряжения и ст = къ (б ст —б) в состав под¬ 
системы сигналов стабилизации угла тангажа входят гироверти¬ 
каль и синхронизатор, называемый также блоком согласования. 
Основными элементами блока согласования (рис. 7.2) являются 
сельсин СП с подвижным ротором, усилитель У и двигатель Дв 
[48]. В режиме согласования, предшествующем режиму стабили¬ 
зации, ключ Кл замкнут и ротор сельсина СП следит за угловым 
положением ротора сельсина-датчика, входящего в состав пировер¬ 
тикали. На статор СП подается напряжение иъ , отображающее 
текущий угол тангажа б. В момент начала стабилизации самолета 
по углу тангажа ключ Кл размыкается и автоматически или вруч¬ 
ную фиксируется положение ротора сельсина СП. С этого момен¬ 
та времени на выходе блока согласов-ания образуется напряжение 
и СТі под действием которого перемещается руль высоты (или ста¬ 
билизатор). 

Если подвижный контакт переключателя П\ на рис. 7.1 поста¬ 
вить в положение У, то САУ полностью осуществляет автоматиче¬ 
ское управление продольным движени- 
От гировертинали ем самолета. При этом подсистемы 

сигналов стабилизации и повышения 
устойчивости не отключаются. Чтобы 
менять высоту полета, в следящую си¬ 
стему управления рулем высоты (или 
стабилизатора) подается напряжение 
Итрп. Оно вырабатывается подсистемой 
, сигналов траекторного управления и 
является аналогом требуемой нормаль¬ 
ной перегрузки п уа т самолета, которая задается как величина, про¬ 
порциональная параметру рассогласования (управления) Д в для 
канала продольного движения (высоты). 

Чтобы Пуа т не превышала максимальную располагаемую нор¬ 
мальную перегрузку самолета, подсистема сигналов автоматиче¬ 
ского траекторного управления, кроме преобразователя парамет¬ 
ра Д в в */ Т рп содержит ограничитель напряжения и ? рп . Ограничи¬ 
телем перегрузок предупреждается также летчик о задании недо- 
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пустимо больших перегрузок самолету в режимах ручного и ди- 
рбкторного управления. Обычно САУ строится так, чтобы летчик 
мог парировать действие ограничителя перегрузок приложением 
дополнительных усилий к РУ. 

Возможный закон управления рулем высоты (или стабилизато¬ 
ром) в режиме автоматического траекторносо управления имеет 
вид [48] 



ТРП 


^©2 ®2 ^ПУ^УСИ 


(7.1.2) 


где к и — передаточное число САУ по сигналу и тѵп . 

Следует подчеркнуть, что при получении (7.1.2) сумматоры 
2ь Ег, усилитель, рулевая машина, датчик обратной связи и бус¬ 
тер считаются безынерционными. 

Подсистема автоматического контроля (на. рис. 7.1 не показа¬ 
на) обеспечивает летчика информацией об исправности САУ. 

Для управления боковым движением самолета при поддержа¬ 
нии его угла скольжения равным нулю применяется САУ, анало¬ 
гичная по структуре рис. 7.1. Однако в канале бокового управле¬ 
ния отсутствует обычно автомат передаточных чисел, а подсисте¬ 
ма сигналов повышения устойчивости формирует напряжения, под 
действием (которых повышается устойчивость самолета и улучшает¬ 
ся его управляемость по курсу. Кроме того, в схеме на рис. 7.1 
вместо подсистемы сигналов стабилизации угла тангажа включа¬ 
ется подсистема сигналов стабилизации самолета по углам крена 
и рыскания. 

Входящие в состав САУ подсистемы стабилизации и повыше¬ 
ния устойчивости для управления боковым движением самолета 
делят на каналы крена и рыскания, которые являются взаимосвя¬ 
занными. Для работы подсистем сигналов стабилизации и повы¬ 
шения устойчивости в канале крена используются сигналы, харак¬ 
теризующие угол крена у и угловую скорость со х =у вращения са¬ 
молета вокруг его продольной оси. При этом сигналом со* обес¬ 
печивается работа автоматических демпферов, а автоматы устой¬ 
чивости в каналах крена часто не применяются. Канал рыскания, 
содержащий обычно автоматический демпфер и автомат устойчи¬ 
вости, устраняет скольжение самолета. Для функционирования 
этого канала необходимы сигналы, которые отображают угловую 
скорость вращения самолета вокруг его нормальной оси и боковую 
перегрузку. 

Подсистема сигналов автоматического и директорного управле¬ 
ния в канале бокового движения самолета вырабатывает напря¬ 
жение и т Рѵ , характеризующее требуемый угол крена у т , который, 
в свою очередь, пропорционален требуемой боковой перегрузке 
самолета. Величина и полярность и трѵ определяются величиной и 
знаком параметра рассогласования (управления) Л г , поступающе¬ 
го с информационно-вычислительной подсистемы для канала уп¬ 
равления боковым движением. Под действием напряжения и т Рѵ 
меняется угол крена у, что приводит к изменению курса самолета. 
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Кроме каналов продольного .и бокового управления, САУ сов¬ 
ременных самолетов содержат ін ер едко автоматы тяги, обеспечи¬ 
вающие автоматическое управление воздушной скоростью ѵ с дви¬ 
жения самолетов. Изменять величину скорости ѵ с по требуемому 
закону очень важно, например, при заходе на посадку и при по¬ 
садке, а выдерживание неизменного значения ѵ с нужно бывает при 
десантировании и сбрасывании грузов, автоматизированном полете 
самолетов строем и т. д. Поскольку вместе с изменением ѵ с меня¬ 
ется высота полета, в процессе управлений величиной ѵ с прихо¬ 
дится не только регулировать тягу двигателя, но и воздействовать 
на его руль высоты (или стабилизатор). При этом желательно, 
чтобы автомат тяги представлял собой астатическую систему ре¬ 
гулирования. 


7.2. Системы управления ракет 

Системы управления многих ракет (СУР) решают по суще¬ 
ству такие же задачи, что и самолетные системы автоматическо¬ 
го управления. Принципиальное отличительное свойство СУР со¬ 
стоит в том, что СУР обеспечивают лишь режим автоматического 
управления ракетами и часто не содержат аппаратуры, необходи¬ 
мой-для реализации этапа посадки. Кроме того, следует отметить, 
что в СУР наблюдается большее число типов устройств привода 
рулей, чем в САУ самолетов. Это связано с требуемой мощностью 
таких устройств и источниками энергии, которыми располагают 
ракеты разных классов и разного назначения. В настоящее время 
известны следующие основные виды устройств привода рулей в 
СУР: пневматические, гидравлические и электрические, подразде¬ 
ляемые, в свою очередь, на электромоторные и электромагнитные. 

На структуру и основные характеристики СУР значительное 
влияние оказывает также аэродинамическая схема ракеты. Струк- * 
турные схемы систем автоматического управления, размещаемых 
на ракетах с плоскостной аэродинамической симметрией, анало¬ 
гичны структурным схемам САУ пилотируемых самолетов при ра¬ 
боте в режиме автоматического управления на этапе их самонаве¬ 
дения. Если ракета имеет осевую аэродинамическую симметрию, 
то для управления продольным и боковым движениями ее СУР 
должна содержать два независимых друг от друга канала траек- 
торного управления, стабилизации пространственного положения 
ракеты и повышения ее устойчивости в двух взаимно перпендику¬ 
лярных плоскостях. В зависимости от компоновки оперения ракеты 
одна из этих плоскостей может быть вертикальной или поверну¬ 
той относительно вертикали на 45°. 

Структурные схемы для каждого из двух ортогональных кана¬ 
лов управления одинаковые и подобны структурной схеме САУ 
пилотируемого самолета для канала продольного движения. Ка¬ 
нал управления креном ракеты с осевой аэродинамической сим¬ 
метрией является автономным. Он обеспечивает стабилизацию и 
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демпфирование ракеты по крену. Чтобы функционирование под¬ 
системы стабилизации ракеты по крену было более эффективным, 
канал крена может дополняться автоматом устойчивости. 

7.3. Демпферы, автоматы устойчивости и устройства 

стабилизации углового положения 
самолетов и ракет 

1. Демпферы. Принцип действия и схема демпфера в любом 
канале управления самолетом обычно одинаковые. Демпфирова¬ 
ние управляемых ракет производится, по-существу, так же, как и 
самолетов. Разница состоит лишь в том, что демпфирующие сигна¬ 
лы на ракете суммируются алгебраически с сигналами автомати¬ 
ческой подсистемы сигналов траекторного управления. В последую¬ 
щем сравнительно детально рассматривается лишь самолетный 
демпфер для канала продольного движения при условии, что са¬ 
молетом управляет летчик. Кроме того, отмечаются основные 'осо¬ 
бенности демпферов в каналах крена и рыскания. 

Структурная схема демпфера для канала продольного движе¬ 
ния показана на рис. 7.3. Механизм раздвижной тяги (рулевая ма- 



Рис. 7.3 [1.7] 


шина), называемый также рулевым агрегатом управления, пред¬ 
ставляет собой исполнительный механизм, перемещение которого 
6 М рт определяется алгебраической суммой двух перемещений. Одно 
из них осуществляется летчиком посредством тяги проводки уп¬ 
равления, а другое происходит под действием сигнала усилителя. 
Выходной сигнал и ус усилителя в силу наличия датчика жесткой 
обратной связи практически пропорционален сигналу Икпч, который 
вырабатывается корректором передаточного числа, связанным с 
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датчиком угловой скорости (ДУС). Последний преобразует угло¬ 
вую скорость со 2 вращения самолета вокруг его поперечной оси 02 
в электрическое напряжение и^ ъ . С помощью корректора переда¬ 
точного числа величина и^ г (меняется в зависимости от скор ост-' 
ного напора (а иногда одновременно и скоростного напора, и 
высоты), что связано с изменением характеристик устойчивости 
самолета при изменении режимов его полета. Из сказанного выте¬ 
кает пропорциональная зависимость и ус и со 2 при фиксированном 
значении ^ н . 

Перемещение механизма раздвижной тяги передается через бус¬ 
тер на руль высоты (или стабилизатор). Поскольку отклонение 
бр В руля высоты (или стабилизатора), обусловленное сигналом 
Мус, пропорционально со 2 , за счет угловой скорости со 2 создается 
момент демпфирования угловых движений самолета по тангажу. 

Система демпфер — самолет образует следящую систему, ко¬ 
торая может быть проанализирована известными методами теории 
автоматического управления. Если полагать, что демпфер являет¬ 
ся практически безынерционным устройством по сравнению с са¬ 
молетом, рассматриваемым как объект управления в плоскости 
тангажа и характеризуемым уравнениями (1.3.4), (1.3.15) и. 

(1.3.16), то с учетом рис. 7.3 можно найти показанную на рис. 7.4 



Рис. 7.4 


динамическую структурную схему контура демпфирования движе¬ 
ний самолета по тангажу. Этот контур называют также контуром 
угловой скорости. На рис. 7.4 введены следующие обозначения: 
*вл — перемещение золотника бустера при отклонении ручки уп¬ 
равления летчиком, кб —коэффициент передачи бустера, б рв — от¬ 
клонение руля высоты (или стабилизатор), & ат = а б /Т ѵ , к ос — ко¬ 
эффициент обратной связи, равный произведению коэффициентов 
передачи к дус , к Кпч и к сп датчика угловой скорости (ДУС), кор¬ 
ректора передаточного числа и сервопривода соответственно в ка¬ 
нале демпфера; причем в состав сервопривода включены усили¬ 
тель, механизм раздвижной тяги и датчик жесткой обратной свя- ' 

зи (рис. 7.3). Приближенное равенство сог — О при измерении со 2 ги¬ 
родатчиком угловой скорости выполняется при полете, близком к 
горизонтальному. 

Если вместо х вл и х ъж рассматривать отклонения руля высоты 
летчиком 6 В л=&б*вл и демпфером 6 В д=&б*вд, то на основе рис. 7.4 
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получается схема, показанная на рис. 7.5. Из этой 
ке>г —кбкос, следует, что 


Здесь 



Ьдт (Тур-\- 1 ) 

Р 2 + 2 с/д 0) 0 д Р + щ2 од 


б 


вл* 


®0Д — О ^©2 ^ат/® - о)^ 


схемы, где 

(7.3.1) 

(7.3.2) 


— частота продольного короткопериодического движения самолета 
(собственная частота колебаний угла атаки) при іналичии демпфе¬ 
ра; 

= ^ % /© а 0 )°. & ^ ^ ат ©с) (7.3.3) 

— относительный коэффициент затухания колебаний угла атаки 
при наличии демпфера, называемый также относительным коэффи¬ 
циентом затухания продольного движения самолета. 


г 6л 




_>_^ 


р г -У2іа 0 р\ы^ 













■ ч- 

ч 



Рис. 7.5 

Формулы (7.3.1) — (7.3.3) при © 2 о>0, что свойственно статиче¬ 
ски устойчивому самолету, позволяют сделать следующие основ¬ 
ные выводы: 

структура самолета, рассматриваемого ів качестве динамиче¬ 
ской системы со входом б В л и выходом © 2 , остается такой же, как 
и при отсутствии демпфера; 

коэффициент д?д и частота ©од больше, чем коэффициент й и 
частота ©о, которые имеются у самолета без демпфера; 

коэффициент передачи &п=^ат/© 2 од> определяемый соотношени¬ 
ем (7.3.1) при р= О, 'Меньше, чем коэффициент передачи самолета 
#ат/со 2 о при отсутствии демпфера. 

Возрастание с? д и © 0д по сравнению с й и ©о улучшает динами¬ 
ческие характеристики управляемости и устойчивости самолета. 
Это объясняется тем, что самолет при наличии демпфера быстрее 
реагирует на отклонение ручки управления, а его угловые колеба¬ 
ния по тангажу эффективно гасятся. Выбором коэффициента к ос 
значения гі д и ©о д можно сделать близкими к оптимальным. Уве¬ 
личение относительного коэффициента затухания короткопериоди- 
ческого продольного движения самолета за счет демпфера поло¬ 
жительно влияет на поведение самолета и в неспокойной атмосфе¬ 
ре. 
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Уменьшение коэффициента к п приводит «к снижению устано¬ 
вившегося значении угловой скорости со 2 на единицу отклонения 
ручки управления, что ухудшает управляемость самолета: при не¬ 
обходимости выполнять энергичный маневр летчик при работе 
демпфера должен существенно больше отклонять ручку управле¬ 
ния, чем при его отсутствии. Однако повышение коэффициента за¬ 
тухания «и частоты короткопериодического движения самолета 
демпфером гораздо существеннее его недостатка, связанного с уве¬ 
личением «расхода» ручки управления. Часто, однако, желательно 
устранить этот недостаток, для чего к выходному сигналу датчика 
угловой скорости (рис. 7.3) алгебраически добавляют сигнал % с , 
пропорциональный приложенному к ручке управления усилию и 
обеспечивающий отклонение руля высоты дополнительно к меха¬ 
ническому перемещению его от ручки управления. Обычно сигнал 
х ус вводится так, чтобы компенсировалось только установившееся 
значение и ^ гу выходного сигнала ДУС « й2 и практически не иска¬ 
жалась его переменная составляющая, которая отображает откло¬ 
нения угловой скорости со 2 от ее установившегося значения со 2у . 
Когда* д; вл = 0, выполняется равенство % с = 0, и демпфер препятст¬ 
вует возникновению как постоянной, так и переменной составляю¬ 
щих скорости 6) 2 . 

Вместо сигнала х ус можно использовать размещаемый между 
ДУС и корректором передаточного числа фильтр с передаточной 
фун кцией №фі(р) =Тр/(Тр-\-1), где Т — постоянная времени фильт¬ 
ра. 

Такой фильтр не пропускает постоянную составляющую вход¬ 
ного сигнала и тем самым не изменяет коэффициент передачи от 
ручки управления (РУ) к установившемуся значению скорости со 2 . 
Если самолет статически неустойчивый, чему (соответствует нера¬ 
венство со 2 о<0, то, как следует из (7.3.2), включение демпфера 
позволяет получить о 2 од>0 и сделать устойчивой систему само¬ 
лет — демпфер. 

Анализ канала рыскания самолета с учетом демпфера показы¬ 
вает, что при малых углах крена получаются те же качественные 
результаты, что и в канале тангажа. Основное различие этих двух 
каналов состоит лишь в том, что обычно относительный коэффи¬ 
циент затухания бокового движения самолета меньше, чем одно¬ 
именный коэффициент для продольного движения. В силу этого 
демпфер, в канале рыскания должен вносить большее искусствен¬ 
ное затухание по сравнению с демпфером в канале тангажа. 

Демпфер в канале крена влияет на динамические свойства са¬ 
молета как объекта управления по-иному, чем в каналах танга¬ 
жа и рыскания. Действительно, исходя из того, что демпфер в ка¬ 
нале крена построен в соответствии со структурной схемой, пока¬ 
занной на рис. 7.3, и принимая во внимание уравнение (1.3.23), 
можно найти представленную на рис. 7.6 динамическую структур¬ 
ную схему контура демпфирования движений самолета по крену. 
При получении этой схемы все элементы демпфера предполага¬ 
лись безынерционными. На рис. 7.6 введены следующие обозна- 
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чѳйия: б эл и б Э д — отклонения элеронов летчиком и демпфером со¬ 
ответственно, к &х — коэффициент, характеризующий величину б эд 
при единичном значении угловой скорости со* и зависящий от ко¬ 
эффициентов передачи бустера и всех элементов демпфера в ка¬ 
нале крена. 

Из схемы, (изображенной на рис. 7.6, следует, что 


Здесь 




г ѵд Р + 1 



(7.3.4) 


Ьщ = М 1 + к у Ьфх) (7.3.5) 

и 


Т^Ту/Ц+кук^ (7.3.6) 

характеризуют коэффициент передачи и постоянную времени уг¬ 
ловой скорости крена для системы самолет — демпфер в канале 
крена, динамические свойства которой определяются параметрами 
инерционного звена. 

Формулы (7.3.5) и (7.3.6) показывают уменьшение коэффици¬ 
ента передачи к уя и постоянной времени Г ѵд ; при этом снижение 
к у д эквивалентно увеличению «расхода» ручки управления. Следу¬ 
ет подчеркнуть, что благодаря выполнению неравенства Т уА <.Т у 
делается более быстрой реакция самолета на отклонение элеро¬ 
нов. В этом состоит основное достоинство демпфера в канале кре¬ 
на. Чтобы снизить недо¬ 
статок такого демпфера, 
связанный со снижением 
передаточного отношения 
от перемещения ручки 
управления в боковом 
направлении к угловой 
скорости крена, исполь¬ 
зуют такие же устройст¬ 
ва, что и в каналах танга- Рис. 7.6 

жа самолетов. 

Рассмотренные выше демпферы 'следует считать идеальными. 
В реальных условиях все основные элементы демпфера являются 
инерционными и содержат нелинейные преобразователи. Кроме то¬ 
го, в состав реальных демпферов входят электромеханические ре¬ 
ле, которые вносят «чистое» запаздывание в прохождение сигна¬ 
лов. Поэтому при создании демпферов обычно встает достаточно 
серьезная задача по обеспечению высокого быстродействия их. 
Один из путей решения данной задачи состоит в применении 
электрогидравличеекого или электропневматичеокого сервоприво¬ 
да. Заметное улучшение характеристик демпфирования получается 
при использовании в демпфере не только сигнала угловой скоро¬ 
сти, но и сигнала углового ускорения самолета. 

2. Автоматы устойчивости. Сигналы перегрузок, необходимые 
для функционирования автоматов устойчивости в каналах тангажа 
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и рыскания самолета) называемых также іканалами продольной и 
путевой устойчивости соответственно, получаются, как уже отме¬ 
чалось, е помощью датчиков линейных ускорений (ДЛУ). При 
этом ДЛУ для автомата продольной устойчивости самолета ори¬ 
ентируется по его нормальной оси, а ДЛУ для автомата путевой 
устойчивости — по поперечной оси. Датчики линейных ускорений 
в системах управления крестокрылых ракет располагаются во вза¬ 
имно перпендикулярных плоскостях траѳкторного управления эти¬ 
ми объектами. 

Принципы построения автоматов устойчивости для различных 
типов самолетов и разных каналов управления ими, а также спо¬ 
собы ввода си шалав перегрузок в системах управления ракетами 
практически одинаковые. Поэтому в последующем будем рассмат¬ 
ривать лишь автомат продольной устойчивости пилотируемого са¬ 
молета. Упрощенная структурная схема такого автомата показана 
на рис. 7.7. Сервопривод и корректор передаточного числа здесь 
играют ту же роль, что и в автоматическом демпфере (рис. 7.3). 
С помощью корректирующего устройства обеспечивается необхо¬ 
димый запас устойчивости в системе автомат продольной устойчиг 
вости — самолет. 



Рис. 7.7 [48] 


Принцип действия автомата продольной устойчивости состоит 
в том, что под действием напряжения и^, формируемого датчиком 
линейных ускорений и изменяемого корректором передаточного 
числа в зависимости от скоростного напора <7 Н и высоты полета са¬ 
молета, осуществляется перемещение рулевого агрегата управле¬ 
ния, связанного с бустером. Последний отклоняет руль высоты или 
стабилизатор самолета. Благодаря действию автомата устойчиво¬ 
сти обеспечивается устойчивость даже статически неустойчивого 
самолета. Чтобы убедиться в этом, достаточно проанализировать 
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динамическую структурную схему, получаемую на основе рис. 7.7 
и уравнения (1.3.18), которое запишем в виде 


: ___ _ &ѴС V о _ я 

/н р* + 2й(* 0 р + (й\ РВ< 


(7.3.7) 


Здесь к Ѵ с = аь /Т ѵ (о 2 0 — коэффициент передачи самолета по скоро¬ 
сти, рассматриваемого в качестве динамической системы; 6 рв — 
отклонение руля высоты (или стабилизатора) самолета; ѵ — воз¬ 
душная скорость самолета. 

Если бустер и автомат устойчивости считать безынерционными 
линейными устройствами с коэффициентами передачи к$ и к ос со¬ 
ответственно, то рис. 7.7 и уравнению (7.3.7) будет соответство¬ 
вать динамическая структурная схема, показанная на рис. 7.8. 
Символами х вл и х ва обозначены на рис. 7.8 перемещения золот¬ 
ника бустера летчиком и автоматом устойчивости соответственно. 



Рис. 7.8 


Учитывая, что произведениями 6 вл = 6б*вл и 6 ва =&б*ва харак¬ 
теризуются отклонения руля высоты летчиком и автоматом устой¬ 
чивости, на основании рис. 7.8 найдем, что 


Здесь 


з _ кѵс ѵ с ю 2 о л 

Я Р* + 2 4* ®оа Р+Ю 2 оа М ’ 

(7.3.8) 

®0а = (1 + У с ) 0 - 5 , 

(7.3.9) 

а й =а^-, 

®оа 

(7.3.10) 


где к^=к^к 0 с, характеризуют угловую частоту короткоперио¬ 
дических колебаний и относительный коэффициент (декремент) 
затухания продольного движения самолета при наличии автома¬ 
та устойчивости. 

Как следует из соотношений (7.3.8) — (7.3.10), благодаря авто¬ 
мату устойчивости достигается: 

обеспечение устойчивости-статически неустойчивого самолета, 
для которого (о 2 о<0; при этом система самолет—автомат устой¬ 
чивости будет устойчивой, если \к^к ѵс ѵ с \>1 и к^к ѵ с у С ' 0 ) 2 о> 0 ; 

возрастание в (1 +к^к Ѵ сѴ с ) 0 ^ раз частоты короткопериодиче¬ 
ских колебаний статически устойчивого самолета; 

уменьшение декремента затухания гі а по сравнению с й\ 
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сужение диапазона изменений коэффициента передачи 


ъ — 

« пе р 


'ѴС Ѵ с 


1 + ^7*н &ѴС Ѵ С 


по перегрузке для статически устойчивого 


самолета, поскольку в данном случае к 0с >0 и к ѵс ѵ с >0. 

Снижение й автоматом устойчивости приводит к уменьшению 
инерционности самолета, а следовательно, к улучшению его управ¬ 
ляемости. Одновременно увеличивается колебательность переход¬ 
ного процесса. Нередко уменьшение й представляет нежелательное 
явление. Для увеличения сі необходимо корректирующее устройст¬ 
во с передаточной функцией Ц7 ку (р) =1+ Г ку р, соответствующей 
идеальному форсирующему звену. 

Несмотря на увеличение форсирующим звеном шумов, дейст¬ 


вующих на автомат устойчивости за счет вибраций и аэроупругих 
колебаний самолета, такое звено на практике оказывается необ¬ 
ходимым. Это объясняется тем, что все составные части автома¬ 


та устойчивости имеют ограниченные полосы пропускания, вслед¬ 
ствие чего снижается запас его устойчивости. 

Вместо дифференцирования корректирующим устройством сиг¬ 
нала, вырабатываемого ДЛУ, можно получить необходимые ха¬ 
рактеристики затухания переходных процессов при совмещении 
автоматического демпфера и автомата устойчивости. Динамиче¬ 
ская структурная схема такого совмещенного устройства совмест¬ 
но с линеаризованной математической моделью самолета для ка¬ 
нала продольного движения представлена на рис. 7.9. Эта схема 



Рис. 7.9 


получена на основании рис. 7.5 и 7.8 при учете, что в схеме на 
рис. 7.8 введены следующие обозначения: 6вл === ^б-^вл И бва — ^б-^ва* 
Из анализа схемы, изображенной на рис. 7.9, следует 


Здесь 



кус Ѵс ^вл 
Р 2 + 2с?! (0 0 а р+0) 2 оа 


(7.3.11) 
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Из формул (7.3.11) — (7.3.13) 'видно, что совместное использо¬ 
вание безынерционных автоматического демпфера .и автомата про¬ 
дольной устойчивости не изменяет вид передаточной функции са¬ 
молета, посредством которой связываются между собой / н и б В л. 
Вместо с тем за счет совместного действия этих автоматических 
устройств расширяются возможности изменения -со 0 а и й\ по отно¬ 
шению к о)о и причем и ю) 0 а и й\ всегда могут быть сделаны 
больше о) 0 и сі соответственно. 

Наличие инерционных элементов в реальных автоматах устой¬ 
чивости требует использовать быстродействующие сервоприводы, 
которые, однако, вызывают повышенные обратные воздействия на 
ручку и педаль управления. Для компенсации их используются 
автоматы загрузки, связанные с автоматами устойчивости [48]. 

3. Устройства стабилизации углового положения ракет и пилоти¬ 
руемых самолетов, а) Общие сведения об устройствах 
стабилизации. Благодаря автоматической стабилизации уг¬ 
лового положения пилотируемых самолетов в пространстве облег¬ 
чается работа летчика на установившихся режимах полета (он 
только время от времени вносит поправки в заданные значения 
курса и угла тангажа), повышается точность бомбометания и сбро¬ 
са на землю различных грузов, улучшаются условия функциони¬ 
рования подсистем траекторного управления (так как для них 
устройства стабилизации являются как бы корректирующими це¬ 
пями), а также специального самолетного оборудования, к кото¬ 
рому относятся, в частности, бортовые РЛС и аппаратура аэро¬ 
фотографирования. 

Стабилизация углового положения ракет осуществляется глав¬ 
ным образом для повышения точности -наведения на цели, а так¬ 
же для согласования плоскостей поляризации антенных систем 
передатчиков подсвета целей и радиолокационных головок само¬ 
наведения, что необходимо при полуактивном самонаведении. 

Современные пилотируемые самолеты и крылатые ракеты с 
плоскостной аэродинамической симметрией, системы управления 
которых обеспечивают координированный разворот, стабилизиру¬ 
ются по углам тангажа Ф, крена у и скольжения р. При этом те¬ 
кущие величины углов Ф и у поддерживаются в процессе стабили¬ 
зации равными заданным (стабилизируемым) значениям Фет и 
Уст этих углов, а стабилизируемое значение угла скольжения рав¬ 
но нулю. 

Все три канала угловой стабилизации ракет и пилотируемых 
самолетов с плоскостной аэродинамической симметрией при реали¬ 
зации координированного разворота оказываются взаимосвязанны¬ 
ми. Действительно, при необходимости изменить курс самолета 
осуществляется воздействие на его элероны для создания крена. 
Одновременно изменяется положение рулей направления и высо¬ 
ты (или стабилизатора), чтобы устранить скольжение и предот¬ 
вратить уменьшение высоты полета самолета. Однако связь меж¬ 
ду отдельными каналами угловой стабилизации часто оказывается 
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несущественной и их рассматривают обычно изолированно друг 
от друга. 

На ракетах с осевой аэродинамической симметрией нередко 
используется лишь устройство стабилизации для канала крена. 
Вместе с тем известны подобные ракеты, содержащие трехканаль- 
кые устройства угловой стабилизации: один канал предназначает¬ 
ся для стабилизации ракеты по крену, а два других стабилизи¬ 
руют угловые положения ее продольной оси в тех плоскостях, в 
которых производится траекторное управление. 

Принцип действия автоматического устройства стабилизации 
углового положения самолета или ракеты основан на создании уп¬ 
равляющего момента благодаря отклонению соответствующего 
органа управления ЛА. Этот орган управления отклоняется так, 
чтобы заданное и текущее значения стабилизируемого угла равня¬ 
лись друг другу. В связи с тем, что современные самолеты и уп¬ 
равляемые ракеты не обладают, как правило, достаточным собст¬ 
венным демпфированием, в режиме стабилизации осуществляется 
одновременное функционирование устройств стабилизации угло¬ 
вого положения и автоматических демпферов. Напомним, что ту 
часть САУ, которая обеспечивает стабилизацию углового положе¬ 
ния и демпфирование короткопериодических колебаний самолета, 
обычно называют автопилотом. Если рассматривать канал про¬ 
дольного движения, то, как следует из рис. 7.1, к автопилоту сле¬ 
дует отнести подсистему сигналов стабилизации угла тангажа, си¬ 
ловой контур и демпфер, содержащийся в подсистеме сигналов по¬ 
вышения устойчивости. 

б) Автоматическая стабилизация угла танга¬ 
жа. В первом приближении автопилот можно считать безынер¬ 
ционным устройством по отношению к стабилизируемому объекту. 
При этом условии угол отклонения б рв руля высоты или стабили¬ 
затора управляемого объекта (УО) характеризуется алгебраиче¬ 
ским уравнением, отображающим зависимость 6 рв от измеряемых 
фазовых координат УО и именуемым законом управления углом 
тангажа. 

Чтобы контур стабилизации угла тангажа вместе с автоматиче¬ 
ским демпфером, о котором в дальнейшем не будут делаться спе¬ 
циальные оговорки, был астатическим (в том числе и относитель¬ 
но внешних помех), используется закон управления [48] 

бр В = к в ъ (Ф ст -Ф) + ^ (7.3.14) 

р 

Здесь ке& , квв и к аг — коэффициенты передачи автопилота по 
сигналам (ф ст —Ф), (Фет—Ф)/р и (о г соответственно. При таком за¬ 
коне управления, который, как говорят, характерен для автопило¬ 
та с жесткой обратной связью при использовании в нем дополни¬ 
тельно сигнала & В и(Фст —Ф)/р, тюлучается динамическая структур¬ 
ная схема контура стабилизации угла тангажа, показанная на 
рис. 7.10. На основании этой схемы можно найти, что 
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(7.3.15) 


д _ кат (к$Р ~Ь ^ви) (ТѵР ~Ь 1) ^ст *{■ кат С^ѵР ~Ь 1) Р ^вп 

___ 


Здесь 

№<, (р) — р і + 2й м од р 3 + (со 2 0д + к аг к в<у Т ѵ ) р 2 + 
+ (^ОТ^ВИ Ту “}“ &ат) Р Н“ ^ат ^ви* 


Анализ формулы (7.3.15) показывает существование равенства 
ф;=ф ст в установившемся режиме, если Ф С т = соп5І; и б В и=сопзі, 
где бвц — отклонение руля высоты, обусловливаемое внешними по¬ 
мехами, которые действуют на УО. Нужно также отметить нали¬ 
чие перерегулирования при законе управления (7.3.14) по сравне¬ 
нию с тем, что получается, если 6 ВИ =0. Соответствующим выбо¬ 
ром коэффициентов передачи автопилота перерегулирование мо¬ 
жет быть сделано незначительным.* 
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Рис. 7.10 


При безынерционном автопилоте со скоростной обратной 
связью и учете автоматического демпфера в канале тангажа ис¬ 
пользуется следующий закон управления: 

брв ^©2 А?©2 (О^, . (7.3.16) 

где и к^ г о) 2 характеризуют сигналы демпфирования и скоро¬ 
стной обратной связи соответственно. 

Если (7.3.16) проинтегрировать по времени при начальных ус¬ 
ловиях брв(0) =0, (0)=Ф С т и Ф(0)=0, типичных для режима 

' стабилизации угла тангажа, то получим закон управления (7.3.14) 
при замене в нем к*ъ и к ш на &©* и к в $ соответственно. Это оз* 
начает эквивалентность по структуре автопилота со скоростной 
обратной связью и автопилота с жесткой обратной связью при ис¬ 
пользовании в нем дополнительно сигнала, пропорционального ин¬ 
тегралу от разности Фет—Ф по времени. Динамические характери¬ 
стики таких автопилотов качественно также одинаковые, но коли¬ 
чественно могут различаться. 

Автопилот с изодромной обратной связью обеспечивает закон 
управления рулем высоты или стабилизатором [48] 

брв = -* - * ■ + 1 [«* («<*-«)-Кг %]. ( 7 . 3 . 17 ) 

■Гос Р 
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Преобразуя (7.3.17) с учетом того, что в момент начала режи¬ 
ма стабилизации 'в , (0)='Ѳ , с Т 'и что ю 2 ^ получим 

брв = Къ і(0« - О) + — 1 («с- ®)-Кг «>*• (7.3.18) 

Р 

Здесь квы—къъ +&(ог /Тое и к вѵі \=к в ъ /Т ос . Сравнение (7.3Л8) и 
(7.3.14) показывает, что структура контуров стабилизации угла 
тангажа автопилотами как с изодромной, так и с жесткой обрат¬ 
ной связью при дополнительном использовании в нем сигнала 
к ш р~ 1 (Ост—О) одинаковая. Однако коэффициенты передачи к в $\ 
и &виі автопилота по сигналу ошибки Ф С т—^ и интеграла от него 
по времени различные, если в обоих типах автопилотов применя¬ 
ются идентичные измерители углов тангажа. 

В общем случае, когда не предусматриваются начальные усло¬ 
вия бр В (0) =0, 'Ѳ’(О) ='Ѳ’ст и 'б(0)=0, автопилот с изодромной об¬ 
ратной связью в канале тангажа сочетает свойства автопилотов 
с жесткой и скоростной обратными связями в том же канале угло¬ 
вой стабилизации управляемого объекта. Этот вывод вытекает, в 
частности, из того, что отношение 

Г к (] со) = ^ Тос в при очень быстром изменении б рв практи- 

3 т ос со 

чески равно единице, а при малых значениях со получается 
№к(}а>) ~ 1/]Тос-(о. Но равенства (іео) = 1 и И?к(}о>) = 1/І^оссо 
соответствуют законам управления автопилотов с жесткой и ско¬ 
ростной обратными связями. 

Контур стабилизации угла тангажа взаимодействует с конту¬ 
ром траекторного управления продольным движением летатель¬ 
ного аппарата. В силу этого стремятся к обеспечению наилучшего 
качества управления самолетами и ракетами по углу тангажа 
(или углу атаки). 

в) Автоматическая стабилизация угла крена. 
Устройство автоматической стабилизации угла крена взаимодей¬ 
ствует с подсистемой траекторного управления боковым движени¬ 
ем современных самолетов и ракет с плоскостной аэродинамиче¬ 
ской симметрией, осуществляющих обычно координированный раз¬ 
ворот. Поэтому к качеству функционирования контура стабилиза¬ 
ции угла крена предъявляются не менее жесткие требования, чем 
к контуру стабилизации угла тангажа. 

Чтобы осуществить стабилизацию самолета либо ракеты по 
крену автоматически отклоняются элероны (или элевоны), благо¬ 
даря чему сохраняется заданный для режима стабилизации угол 
крена уст- Одновременно с устройством стабилизации функциони¬ 
рует обычно и автоматический демпфер. 

Как и в канале тангажа, для стабилизации и демпфирования 
управляемого объекта по крену применяются автопилоты с жест¬ 
кой, скоростной или изодромной обратной связью. Чтобы при же- 
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сткой обратной связи безынерционный автопилот был астатиче¬ 
ским, элероны (или элевоны) отклоняют по закону [48] 

8 Э = К (Ѵст —V)— к<йх +-^?(Ѵст—ѵ). (7.3.19) 

Р 

Здесь к э , к тх и к уи — коэффициенты передачи автопилота по 

Ѵст — V, <в*=у и—(у С т—у) соответственно. Если учесть уравнения 

Р 

(1.3.23) и (7.3.19), то можно получить динамическую структурную 
схему контура стабилизации крена, показанную на рис. 7.Ы, где 
бэп — отклонение элеронов (элевонов), обусловленное помеховыми 
воздействиями на управляемый объект. 



Из этой схемы следует, что 


(Ю 2 *і Р + к уи Ь у1 ) Ѵст + Кл Р 5 эп 


VI 


+ 2 ^ ѵ ш аіР 1 


+ “V Р + * ѵ и к У 1 


(7.3.20) 


Здесь а 


ХІ 
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к» к 


Ѵй А 


1 “1“ к ѵ к 

1 У соде 


2 У к 


э ку Ту 


характеризуют угловую 


частоту и декремент затухания УО с автопилотом соответственно, а 
к у \ — к у /7 у . 

Формула (7.3.20) подтверждает высказанное выше положение 
об астатизме контура стабилизации крена относительно б Э л- Тех¬ 
нически астатические контуры стабилизации крена реализуются 
также с помощью автопилотов, обеспечивающих скоростную или 
изодромную обратную связь. 

г) Автоматическая стабилизация в канале ру¬ 
ля направления самолета. Обычно требуется, чтобы за¬ 
данный (стабилизируемый) угол скольжения р С т = 0. Контур, обес¬ 
печивающий угол рст = 0, будет астатическим, если руль направ¬ 
ления перемещается по закону 

кна 


6„ = 


Р —к 


(ОУ а У> 


(7.3.21) 


где кна — коэффициент, характеризующий скорость б н изменения 
б„ при единичном значении угла р и а у —0; а к^у — коэффи¬ 
циент передачи автоматического демпфера совместно с устройст¬ 
вом привода руля направления. 
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Можно показать, что закон управления (7.3.21) приводит к по¬ 
лучению структурно устойчивых контуров даже при неустойчивом 
управляемом объекте. Однако достаточное качество стабилизации 
нулевого значения угла скольжения возможно лишь при большом 
быстродействии всех элементов автопилота и устройства привода 
руля направления. 

7.4. Подсистемы сигналов директорного 
и автоматического траекторного управления. 
Динамические структурные схемы контуров 

самонаведения 

1. Общие сведения. Подсистемы сигналов директорного и авто¬ 
матического траекторного управления, входящие в состав САУ 
современных пилотируемых самолетов, а также подсистемы сигна¬ 
лов траекторного управления ракетами представляют собой сово¬ 
купность вычислителей и фильтров. Кроме того, такие подсистемы, 
находящиеся на пилотируемых самолетах, содержат усилители, 
устройства сопряжения с бортовой управляющей вычислительной 
машиной, индикаторными устройствами и с сумматором, на кото¬ 
рый поступают также сигналы стабилизации, демпфирования и 
повышения устойчивости (рис. 7.1), Подсистемы сигналов траек¬ 
торного управления самонаводящимися ракетами, помимо вычис¬ 
лителей и фильтров, имеют усилители и устройства сопряжения 
этих подсистем с головками самонаведения и сумматорами, кото¬ 
рые располагаются в СУР и выполняют те же функции, что и сум¬ 
маторы САУ самолетов. 

Усилителям всегда свойствен ограниченный диапазон линей¬ 
ной зависимости их выходных и входных сигналов. Необходимость 
учета максимально допустимого крена при заданной зоне линей¬ 
ного управления, ошибок и шумов измерителей, а также ряда дру¬ 
гих факторов требует размещать в САУ специальные усилители- 
ограничители. Из сказанного следует, что смотря по тому, каково 
отклонение самолета относительно опорной траектории, подсисте¬ 
ма сигналов директорного и автоматического управления может 
работать в линейном либо нелинейном режиме. 

Вычислители формируют сигналы рассогласования (ошибки 
наведения), используемые для отклонения органов управления. 
Эти сигналы индицируются командно-пилотажными приборами 
САУ и нередко, помимо того, на экранах систем единой индика¬ 
ции. При автоматическом управлении самолетом индикация сиг¬ 
налов рассогласования необходима для того, чтобы летчик мог 
контролировать качество функционирования подсистемы автома¬ 
тического управления САУ. 

Фильтры в существующих подсистемах сигналов директорного 
и автоматического траекторного управления снижают уровень 
флюктуационных шумов, сопровождающих полезные сигналы ин¬ 
формационно-вычислительных подсистем. Если эти подсистемы яв- 
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ляются оптимальными, то они сами осуществляют необходимую 
фильтрацию шумов. На практике часто не удается создать опти¬ 
мальные информационно-вычислительные подсистемы, вследствие 
чего оказываются нужными упомянутые выше фильтры. 

Принципиально вычислители и фильтры подсистемы сигналов 
траекторного управления могут размещаться не в САУ, а в управ¬ 
ляющей бортовой вычислительной машине (БВМ), которая вхо¬ 
дит в состав информационно-вычислительной подсистемы самоле¬ 
та. Однако отсутствие БВМ на некоторых типах самолетов, нали¬ 
чие на них части измерительной аппаратуры, не соединенной с 
БВМ, стремление сделать более надежными и гибкими системы уп¬ 
равлении самолетами, а также некоторые другие причины, обус¬ 
ловливаемые конкретно решаемыми задачами, приводят к потреб¬ 
ности разрабатывать универсальные САУ, которые содержат соб¬ 
ственные вычислители и фильтрующие устройства [14]. 

Состав вычислителей и фильтров в подсистемах сигналов ди- 
ректорного и автоматического управления, а также задачи, решае¬ 
мые ими, существенно зависят от вида сигналов, вырабатываемых 
измерителями на борту самолета, уровня их шумов, типа опорной 
траектории самолета и т. д. Современные системы самонаведения 
чаще всего обеспечивают движение УО по нефиксированным опор¬ 
ным траекториям. Параметры таких траекторий заранее не фикси¬ 
руются, а получаются в процессе самонаведения. Среди нефикси¬ 
рованных опорных траекторий наиболее широко известны траек¬ 
тории, соответствующие методам прямого наведения, наведения в 
наивыгоднейшую упрежденную точку встречи и пропорционально¬ 
го наведения. 

В заключение напомним, что основная задача подсистемы сиг¬ 
налов директорного и автоматического управления самолетами и 
сигналов только автоматического управления ракетами состоит в 
формировании напряжений и Т р Ф и и Т рп, отображающих требуемый 
угол крена у т и нормальную перегрузку п уат для каналов бокового 
и продольного движений УО. 

2. Динамическая структурная схема контура самонаведения 
самолетов и ракет при методе прямого наведения. При методе пря¬ 
мого наведения информационно-вычислительная подсистема выра¬ 
батывает напряжения и фг и и фв , каждое из которых отображает 
бортовой пеленг цели в одной из двух взаимно перпендикулярных 
плоскостей, образуемых измерительной системой координат. 

В качестве источников напряжений и фг и и фВ при методе пря¬ 
мого наведения целесообразными нередко оказываются радиоло¬ 
кационные следящие угломерные устройства с позиционной кор¬ 
рекцией и индикаторной стабилизацией, т.,е. комплексные измери¬ 
тели углов фг и ф в . Если иметь в виду такие устройства, то при 
учете рис. 6.9, кинематического уравнения (1.3.29), применяемого 
в автопилотах контура демпфирования, а также уравнений (1.3.4) 
и (1.3.15) — (4.3.17) можно получить показанную на рис. 7.12 ди¬ 
намическую структурную схему линейного контура самонаведения 
для канала продольного движения автоматически управляемого 
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Рис. 7.12 

объекта. Входным и выходным воздействиями этого контура явля¬ 
ются нормальное ускорение /нц цели и определяемый уравнением 
(2.4.2) текущий промах Н уі (при управлении ракетой) либо угол 
Фв (при управлении самолетом). 

Передаточная функция № Т р (р) на рис. 7.12 характеризует ди¬ 
намические свойства линейной подсистемы сигналов траекторного 
управления. Эта подсистема вырабатывает напряжение и т рп, ко¬ 
торое отображает требуемую нормальную перегрузку п уат управ¬ 
ляемого объекта (УО). Безынерционным усилителем с коэффи¬ 
циентом передачи к пу формируется напряжение и иуу характери¬ 
зующее фактическую нормальную перегрузку п уа УО, а измери¬ 
тель угловой скорости который считается безынерционным, 

устройством с коэффициентом передачи образует цепь обрат¬ 
ной связи в контуре демпфирования. Наконец, через звено с коэф¬ 
фициентом передачи к$ замыкается контур стабилизации. 

Если в информационно-вычислительной подсистеме использу¬ 
ется некомплексный измеритель угла ф в , то в схеме рис. 7.12 нуж¬ 
но положить к пг —0, а также следует исключить контур стабилиза¬ 
ции угломерного устройства, т. е. между точками А\ и В\ должно 
быть включено динамическое звено с коэффициентом передачи 
равным единице. 

Характерная особенность структурной схемы на рис. 7.12, где, 
как и всюду дальше, передаточные функции звеньев записаны в 
символической форме, состоит в том, что контур траекторного уп¬ 
равления с входным и выходным сигналами / нц и к уі (или ф в ) со¬ 
ответственно содержит последовательно соединенные квазистати¬ 
ческое и интегрирующее динамические звенья. В аппаратуре уп¬ 
равления при условии, что подсистема сигналов траекторного уп- 
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равления с передаточной функ¬ 
цией № Т р(Р) не вычисляет произ¬ 
водную по времени от сигнала 
рассогласования, отсутствует в яв¬ 
ном виде дифференцирующее 
звено, которое обеспечивало бы 
структурную устойчивость конту¬ 
ра самонаведения. Однако благо¬ 
даря охвату УО отрицательной 
обратной связью по цепи, содер¬ 
жащей интегратор, контур само¬ 
наведения, показанный на рис. 
7.12, оказывается структурно ус¬ 
тойчивым. 

Динамическая структурная 
схема контура самонаведения при 
методе прямого наведения для ка¬ 
нала бокового движения УО и 
основные свойства этого контура 
определяются аналогично. 

3. Динамическая структурная схема контура самонаведения 
истребителей в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи. Под¬ 
система сигналов директорного и автоматического управления для 
истребителей при наведении их в наивыгоднейшую упрежденную 
точку встречи использует при формировании и т рѵ и и трп напряже¬ 
ния иьг и ііав , характеризующие параметры рассогласования 
Днг и Днв, которые определяются формулами (2.1.3) и (2.1.4). На¬ 
пряжения ыаг и ыав сглаживаются фильтрами, которые ослаб¬ 
ляют флюктуации Днг и Д нв > усиливаются и проходят через ограни¬ 
чители. Необходимость ограничителей обусловливается тем, что 
располагаемые нормальная и боковая перегрузки самолета всегда 
ограничены. 

Динамическая структурная схема линеаризованного контура 
самонаведения при автоматическом самонаведении истребителя 
по курсу для метода наведения в наивыгоднейшую упрежденную 
точку встречи показана на рис. 7.13. Эта схема вытекает из урав¬ 
нений (1.3.22) — (1.3.24) при замене ѵ 0 на ѵ с , уравнения (1.3.29) 
при записи в нем со г , /б Ц и /б вместо со в , /нц и / н , а также уравнений 
(2.1.3), (2.1.13), (2.1.16), (2.3.2) и структурной схемы, представ¬ 
ленной на рис. 6.12. 

При использовании рис. 6.12 принято, что № 1 (р)=к пу , Ѵ7 2 (р) = 
= 1, № 3 (р) =&пр/р, ѴР А (р)=к С гр и что е, Ф, ф в и фви заменяются 

на е к , ф, фг и ф ги соответственно. Кроме того, считается, что 

к 

• ^ѴТР 

ЗІП'У^'У И «трѵ= - —Цд г . 

Угол ф г и угловая скорость со г , фигурирующие в уравнениях 
(2.1.3), (2.1.13) и (2.1.16), отображаются на рис. 7.13 напряже¬ 
ниями &ффги и Ы(ог. Для вычисления Ыі ог Д применяется умножи- 
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Рис. 7.13 


тель с коэффициентом передачи к ум 2 . Преобразование имеющихся 
в уравнении (2.1.16) углов а и у в напряжения и а и и' у осуществ¬ 
ляется датчиками с коэффициентами передачи к а и к К р , а сигнал, 
пропорциональный произведению и а и' У) формируется в умножите¬ 
ле с коэффициентом передачи & ум і. При получении рис. 7.13 пред¬ 
полагается также, что элероны (или элевоны) перемещаются по 

закону 6 э =&э[ (и тру —и у ) №д {р)'~к^ х у], где и тѵу и и у — напря¬ 
жения, характеризующие требуемый и фактический углы крена; 
Ц7 д (р) — передаточная функция фильтра, обеспечивающего аста- 
тизм контура самонаведения относительно неизменных во времени 
воздействий на элероны (или элевоны). Такие воздействия могут 
быть обусловлены непреднамеренными действиями летчика в ре¬ 
жиме автоматического самонаведения самолета, наличием постоян¬ 
ной скорости ветра и рядом других причин. Подходящей на прак- 

р-\-к 

тике оказывается функция Н7д (р) = -. В режиме директорно- 

Р 

го управления сигнал с точки а\ (рис. 7.13) подается на КПП ли¬ 
бо электронный индикатор для использования летчиком в про¬ 
цессе управления самолетом. 

Анализ структурной схемы, изображенной на рис. 7.13, где 
входным и выходным сигналами являются боковое ускорение це- 
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ли /бц и ошибка самонаведения самолета Д г і=Днг/^нм соответст¬ 
венно, показывает, что рассматриваемый контур самонаведения— 
это сложная многомерная система регулирования. Далее из рис. 
7.13 видны связь канала крена с каналом тангажа (по углу атаки 
а) и наличие большого числа звеньев с коэффициентами передачи, 

зависящими от дальности Д и ее производной по времени Д. В 

схеме на рис. 7ЛЗ зависящими от Д и Д являются коэффициенты 
к дѵ и Гкз, вместе с Д меняется также сигнал % М 2 =&ум 2 Д«юг , а 

только Д влияет на к кз . Зависимость параметров контура от Д и Д 
приводит обычно к достаточно сложной задаче по обеспечению 
его устойчивости. На устойчивость большое влияние оказывает, 
помимо того, наличие последовательно соединенных квазистатиче- 
ского и интегрирующего звеньев. Некоторым «противовесом» инте¬ 
гратору в кинематическом звене является измеритель угловой ско¬ 
рости линии визирования. 

Чтобы нейтрализовать неустойчивость квазистатического зве¬ 
на, информационно-вычислительная подсистема и САУ вместе с 
самолетом должны иметь малую инерционность и достаточно боль¬ 
шой коэффициент передачи. Определенные требования к парамет¬ 
рам контура самонаведения налагает также местная положитель- 
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Рис. 7.14 

ная обратная связь измерителя угловой скорости линии визирова¬ 
ния по углу ф. 

Для канала продольного движения динамическая структурная 
схема контура самонаведения и ее основные особенности практи¬ 
чески такие же, как и для канала бокового движения. 

4. Динамическая структурная схема контура самонаведения 
ракет по методу пропорционального наведения. Динамическая 
структурная схема линеаризованного контура самонаведения ра¬ 
кет по методу пропорционального наведения в вертикальной пло¬ 
скости представлена на рис. 7.14. Эта схема получается на основе 
уравнений (1.3.4), (1.3.15) ... (1.3.17), (1.3.29), (2.2.3), (2.4.2) и 
рис. 6.10 с учетом формул (6.3.4)...(6.3.6), (6.3.11) и напряжения 
и ѵ (рис. 5.16). Принято во внимание, что устройство привода руля 
имеет передаточную функцию Р{р ) и что в состав СУР входят уст¬ 
ройство формирования сигналов демпфирования и подсистема сиг¬ 
налов траекторного управления. Последняя является автоматиче¬ 
ской подсистемой и имеет передаточную функцию № тр (р). Эта 
функция определяет динамические свойства преобразователя на¬ 
пряжения ку М Ыои ѵ и(оъ в сигнал и Трп . 

Входной и выходной сигналы рассматриваемого контура пред¬ 
ставляют собой нормальное ускорение / нц цели и текущий промах 
П У і ракеты. Специфические особенности этого контура, как и в 
схеме рис. 7.12, определяются последовательно соединенными ква- 
зистатическим и интегрирующим звеньями, наличие которых тре¬ 
бует включения дифференцирующего устройства в состав аппара¬ 
туры управления ракетой. Роль такого устройства выполняет из¬ 
меритель угловой скорости сов линии визирования. Чтобы нейтра¬ 
лизовать неустойчивость квазистатического звена, аппаратура уп¬ 
равления и ракета как элементы контура самонаведения должны 
иметь малую инерционность и достаточно большой коэффициент 
передачи. 

Если на ракете используется угломерное устройство со скоро¬ 
стной коррекцией и индикаторной стабилизацией, то схему, заклю- 
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ченную между точками а и & на рис. 7.14, нужно изображать в со¬ 
ответствии с уравнением (6.3.30). 

Для канала курса при методе пропорционального наведения 
динамическая структурная схема контура самонаведения и ее ос¬ 
новные особенности практически такие же, как и для канала тан¬ 
гажа. 


ГЛАВА ВОСЬМАЯ 

Устойчивость и точность радиоэлектронных 

систем самонаведения 


8.1. Влияние кинематического звена и параметров 
радиолокационных устройств на устойчивость 

контура самонаведения 

Функционирование контура самонаведения описывается в общем 
случае нелинейными дифференциальными уравнениями с пере¬ 
менными коэффициентами. Поэтому выбор его оптимальных пара¬ 
метров приходится проводить методами математического и полу- 
натурного (смешанного) моделирования. Вместе с тем к началу 
моделирования всегда целесообразно иметь хотя бы грубые ана¬ 
литические оценки параметров контура, обеспечивающих удовлет¬ 
ворительное протекание процесса самонаведения. Такие оценки, 
как говорилось в первой главе, получают обычно на основе линеа¬ 
ризованных уравнений контура самонаведения при использовании 
принципа «замораживания» переменных коэффициентов! При «за¬ 
мороженных» коэффициентах уравнений параметры систем само¬ 
наведения определяются в соответствии с хорошо известными ме¬ 
тодами исследования стационарных систем автоматического уп¬ 
равления (см., например, [88, 102]). 
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Если коэффициенты уравнений контура самонаведения «замо¬ 
рожены», то устойчивость проверяется для различных небольших 
по протяженности участков траектории управляемого объекта. 
При этом на практике целесообразным нередко оказывается способ 
анализа корней характеристического уравнения. 

Условия, при которых применим принцип «замораживания» пе¬ 
ременных коэффициентов, были сформулированы в первой главе. 
Здесь же дополнительно подчеркнем, что результаты, получаемые 
в соответствии с принципом «замораживания» переменных коэф¬ 
фициентов содержат большие погрешности при малых значениях 
Д, когда постоянная времени Т КЗ =Д/ 2а С б кинематического звена 
(рис. 7.12, 7.13, 7Л4) изменяется очень быстро. Отсюда следует не¬ 
целесообразность делать выводы о поведении контуров самонаве¬ 
дения ракет на основе приводимых ниже формульных соотноше¬ 
ний при Д->0. В то же время самонаведение самолетов заканчива¬ 
ется на сравнительно больших дальностях Д до целей, особенно 
при применении управляемых средств поражения. Поэтому форму¬ 
лы данного параграфа, относящиеся к контурам самонаведения 
самолетов, обычно пригодны для приближенных оценок процессов 
самонаведения на различных небольших участках всей траекто¬ 
рии полета таких самонаводящихся объектов. 

1. Влияние кинематического звена и параметров РГС на устой¬ 
чивость контуров самонаведения ракет. Чтобы получить более на¬ 
глядные и простые аналитические соотношения, которые характе¬ 
ризуют процессы в контуре самонаведения ракеты, сохранив одна¬ 
ко его наиболее существенные свойства, введем следующие упро¬ 
щающие решение задачи предположения: 

самонаведение ракеты осуществляется в вертикальной плоско¬ 
сти с помощью РГС по методу пропорционального сближения; 

подсистема сигналов траекторного управления в СУР и устрой¬ 
ство привода руля высоты не содержат инерционных элементов и 
имеют коэффициенты передачи, равные 1 и к ир соответственно; 

следящая система угломерного устройства РГС построена в 
соответствии со схемой, показанной на рис. 6.10; при этом считает¬ 
ся, что инерционность усилителя мощности пренебрежимо мала; 

измеритель скорости сближения. ѵ с в в РГС и измеритель нор¬ 
мального ускорения ракеты являются безынерционными; 

колебательное звено ракеты, устанавливающее связь угла ата¬ 
ки а с отклонением руля высоты б рв в соответствии с уравнением 
(1.3.16), эквивалентно инерционному динамическому звену с пере¬ 
даточной функцией 

^аб (р) —кѵр Т Ѵ /(Т Р р + 1), (8.1.1) 

где к ѴІІ =а^/Т ѵ (і) 2 о и Т р = 2<і/соо — коэффициенты передачи ракеты 
по скорости и постоянная времени ракеты соответственно. Введен¬ 
ные предположения о безынерционное™ СУР и измерителя скоро¬ 
сти сближения у С б в РГС нельзя считать слишком грубыми, по¬ 
скольку основная инерционность контура самонаведения ракеты 
обусловливается кинематическим звеном на большей части ее 
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траектории. Одновременно нужно сказать, что колебания угла 
атаки часто не являются значительными. 

С учетом введенных предположений о РГС для измеренного 
значения параметра рассогласования на основе (2.2.3) и (6.3.12) 
будем иметь 

^тР 7 і ^/н /н = и іт — &/н (^о ^сб ^ви /н)> (8.1.2) 


^ви 


1 


Тг Р + 1 


и _ 
С0 в = -^- в 
в к 

ц) 


(8.1.3) 


Здесь (Ови — измеренное значение угловой скорости линии визиро¬ 
вания в вертикальной плоскости; Т г = \/к ѵ — эквивалентная по¬ 
стоянная времени следящего измерителя угловой скорости; к ѵ — 
его добротность и учтено, что к (0 к уш =к] Н (см. рис. 7.14). 

Если принять во внимание соотношения (8.1.1) — (8.1.3), а так¬ 
же рис. 7.14, то 'при Ц7 тр (р) = 1 и .Е(р)=^пр можно получить изо¬ 
браженную на рис. 8.1 динамическую структурную схему рассмат¬ 
риваемого здесь контура самонаведения. На основании рис. 8.1 
получается характеристическое уравнение 

Т КЗ Т Г Т С Л\+1(Т Г + Т СР )Т КЗ — Т г Т СР \ Х 2 х + (Т кз — Т г — Т сР ) А, х + 

+ к кз к г к СР ~ 1 — 0. (8.1.4) 


Здесь к С р=к п1> к Ѵ рѵкщ/1+к иі> к ѵѵ Щ +&&ѵ) и 


Т 


СР 


Т’р + ^пр к ѵ $ Т ѵ 
кѵр (к^ -\-к] нѵ ) 


— коэффициент передачи и постоянная времени эквивалентного 
инерционного звена, характеризующего динамические свойства ра¬ 
кеты и СУР; 

кг=№оѵ С б — коэффициент передачи РГС по каналу измерения уг¬ 
ловой скорости линии визирования. 



В связи с тем, что скорость самонаводящейся ракеты значи¬ 
тельна, 1+йпрйирйо ^^пр&ѵр^нУ и поэтому коэффициент к сѵ часто 
можно считать равным единице. 
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При Ткз'^>0 1 Г г >0, Г ср >0, кг'^О и 

устойчивости записываются как 

А?кз к с р к г 1, 


&с Р >0 


Т т -Т г -Т т >0 9 


(Г г + Г СР )Г кз -Г г Г СР >0, 
Т КЗ Т Г Т С , (к КЗ к г к ср — 1) < [ {Т г + Г СР ) Т КВ — 
-Г г Г СР ] (Т т -Т г -Т СР ). 


условия 

(8.1.5) 

( 8 . 1 . 6 ) 

(8.1.7) 

( 8 . 1 . 8 ) 


В тех случаях, когда можно пренебречь инерционностью звена 
СУР—ракета, т. е. при 7 ср =0, контур самонаведения будет ус¬ 
тойчивым, если 


6кз*ср^г>Ь (8.1.9) 

Т КЗ -Т г >0. (8.1.10) 

Рассмотрим сначала условия устойчивости (8.1.9) и (8.1.10) > 
а затем отметим те особенности для параметров системы самона¬ 
ведения, которые вытекают из неравенств (8.1.5) — (8.-1.8). 

Неравенство (8.1.9) накладывает ограничение на минимально 
допустимое значение коэффициента передачи аппаратурной части 
контура самонаведения совместно с ракетой. Действительно, из 
(8.1.9) с учетом равенства к КЗ =1/2ѵ С б находим 

ксрк г ^>2ѵ с §» ( 8 . 1 . 11 ) 

Поскольку коэффициент к ср близок к единице, выполнение ус¬ 
ловия (8.1.9) обеспечивается главным образом выбором к т . Усло>- 
вию (8.1.9) можно дать наглядную интерпретацию, если структур¬ 
ную схему, показанную на рис. 8.1, представить при Г ср =0 в ви¬ 
де рис. 8.2. Интегратор на рис. 8.2 охвачен положительной и отри¬ 
цательной обратными связями. Когда условие (8.1.9) не выполни- 



Рис. 8.2 


ется, даже при / нц =сопз1 аппаратура управления и .ракета, дина¬ 
мические звенья которых образуют цепь отрицательной обратной 
связи, не в состоянии компенсировать действие положительной 
обратной связи и за счет последней будет резкое возрастание уг¬ 
ловой скорости сов, а следовательно, и текущего промаха к у і . В 
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этом проявляется неустойчивость контура самонаведения при на¬ 
рушении неравенства (8.1.9). 

При & С р~1 нижняя граница коэффициента передачи РГС, как 
и ГСН иного типа, зависит от скорости сближения у С б- Когда ве¬ 
личины скоростей ракеты и цели фиксированы, скорость ѵ С б опре¬ 
деляется ракурсом атаки. Наибольшие различия скоростей сбли¬ 
жения получаются при атаках на догонно- и встречно-пересекаю- 
щихся курсах. Задача создания всеракурсной самонаводящейся 
ракеты может быть решена двумя путями. Первый пусть состоит 
в том, что коэффициент передачи к г выбирается исходя из макси¬ 
мально возможного значения скорости сближения. Такой путь 
нельзя признать целесообразным, поскольку при большом коэф¬ 
фициенте к т будет повышенный уровень флюктуационных помех, 
которые всегда сопровождают полезный сигнал. Больше подходит 
путь, когда ГСН содержит измеритель скорости сближения у С б> и 
к г изменяется пропорционально ѵ с в . Из сказанного о взаимосвязи 
к г и Ѵсб вытекает, в частности, причина, по которой в параметр 
рассогласования при пропорциональном наведении ракеты вводит¬ 
ся множитель у С б- 

Если к т =М 0 Ѵсъ и & ср =1, то условие устойчивости (8.1.11) при¬ 
нимает вид 

Н и > 2 , ( 8 . 1 . 12 ) 

т. е. навигационная постоянная должна (быть больше двух. Вме¬ 
сте с тем величина Ы 0 имеет ограничение сверху. Оно не фигури¬ 
рует в условиях устойчивости (8.-1.9) и (8.1.10) по причине приня¬ 
тых упрощений, вследствие которых контур самонаведения стал 
системой регулирования с характеристическим уравнением второй 
степени. При таком уравнении контур будет устойчивым при сколь 
угодно больших положительных коэффициентах характеристиче¬ 
ского уравнения. Усложнение структуры контура самонаведения 
приводит к повышению порядка характеристического уравнения, 
а следовательно, и к ограничению его коэффициентов сверху. Так, 
если контуру самонаведения соответствует характеристическое 
>равнение (8.1.4), то на основе неравенств (8.1.5) и (8.1.8) можно 
найти, что при & С р—1 и 0 у С б навигационная постоянная А/ 0 

должна выбираться в соответствии с неравенством (8.1.12), а так¬ 
же неравенством 

N„<2+ 2 [(Т КЗ -Т Г ) Т № + Т г Т КЗ ](Т КЗ -Т Г -Т СР ), 

* КЗ * г 1 ср 

которое определяется достаточным условием устойчивости (8.1.8) 
для используемой здесь математической модели контура самона¬ 
ведения. Необходимость выбора А/ 0 >2 вытекает также из форму¬ 
лы (8.2.9), которая приведена в следующем параграфе. Эта фор¬ 
мула, определяющая динамическую ошибку системы самонаведе¬ 
ния, получена при учете переменности коэффициентов в уравне¬ 
ниях контура самонаведения. 
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Так как Т КЗ =Д/ 2ѵ с ^ у из неравенства (8.1.10) следует, что для 
устойчивости контура самонаведения при Т ср =0 необходима по¬ 
стоянная времени 

Т г =1/к ѵ <Д/2ѵ сб . (8.1.13) 

Неравенство (8.1.13) определяет максимально допустимое зна¬ 
чение эквивалентной постоянной времени Т г следящего измерителя 
сов и минимальную величину связанного с Т г коэффициента к ѵ . Для 
инерционного звена, каковым здесь моделируется следящий изме¬ 
ритель (о В; полоса пропускания 

А Р си = 1/2 я Г г . (8.1.14) 

С учетом (8.1.14) неравенство (8.1.13) преобразуется к виду 

А ^си > г'сб/я Д- (8.1.15) 

Следовательно, полоса пропускания Д/^и следящего измерите¬ 
ля о) в не может быть меньше некоторой величины, зависящей от 
скорости сближения у С б и дальности Д. При заданной скорости 
сближения минимально допустимое значение АР С и получается при 
Д = Д к , где Д к — расстояние между ракетой и целью в момент 
окончания работы системы самонаведения. Если полоса Д-Еси не 
регулируется в процессе самонаведения, то она должна быть вы¬ 
брана не меньше минимально допустимого значения, определяемо¬ 
го дальностью Д к при фиксированной скорости ѵ с б. Но при таком 
правиле выбора полосы А/\>и она окажется излишне большой на 
значительных дальностях Д до цели. Возрастание Д-Рси приводит 
к повышению флюктуационных ошибок наведения ракеты на целы. 
Поэтому целесообразно автоматически изменять ДР С и по мере 
сближения ракеты с целью. 

Условие устойчивости (8.1.6) приводит к необходимости вы¬ 
бирать 

Т г <т кз -т ср . (8.1.16) 

Отсюда видно, что, поскольку Т кз ^0 и Г ср >0, постоянная време¬ 
ни Т г при учете инерционности звена СУР—ракета должна быть 
меньше, чем в тех случаях, когда это звено считается безынер¬ 
ционным. Неравенства (8.1.13) и (8.1.16) можно интерпретировать 
и как условия, ограничивающие значения дальности Д, при кото¬ 
рых контур самонаведения остается устойчивым, если постоянная 
времени Т г и Т ср , а также скорость сближения у С б зафиксированы. 

2. Влияние кинематического звена и параметров информацион¬ 
но-вычислительной подсистемы на устойчивость контуров самона¬ 
ведения самолетов по курсу. Стремясь,, как и раньше, получить 
простые и наглядные аналитические соотношения, отображающие 
процессы в контуре самонаведения истребителей в наивыгодней¬ 
шую упрежденную точку встречи без потери наиболее существен¬ 
ных его качеств, необходимо сделать следующие упрощающие ре¬ 
шение задачи предположения: 

рыскание самолета не влияет на измерители угла ср г и угловой 
скорости со г ; 

280 



измерители угла ф г , угловой скорости о)г и дальности Д, а так¬ 
же устройство формирования и тру (рис. 7.13) являются безынер¬ 
ционными; 

для измерения <р г и со г применяется угломерное устройство со 
скоростной коррекцией и индикаторной стабилизацией, динамиче¬ 
ская структурная схема которого получается из рис. 6.12 при 
«7 2 (р) = 1; 

угол атаки а и постоянная времени Т у истребителя равны ну¬ 
лю, 7 1 Ѵтр =0 и передаточная функция №д (р) = 1 (см. рис. 7.13). 

При введенных предположениях динамическая структурная схе¬ 
ма автоматического контура самонаведения, получаемая на осно¬ 
ве рис. 7.13, имеет вид, показанный, на рис. 8.3. 

При а=0 определяемый формулами (2.1.3), (2.1.13) и (2.1.16) 
параметр рассогласования 

Д Н г ^ Фг Д Р ^к)» ('8.1.17) 

где —'^нм / ѵ у & ре к =со г . 

Напряжение рассогласования, как видно из рис. 8.3, равно 

^Дг (^ф ^Д0 Фг "і” ^СГ ^уМ2 Д Р ®к) = ^Дгі Днг* (8.1.18) 

Здесь ^дгі -— коэффициент, характеризующий напряжение ид г 
при единичном значении А нг . 

Соотношения (8.1.17) и (8.1.18) будут согласованы между со- . 

бои, еСЛИ -&сг^ум2 == ^ Ф И А^ДгІ == і&ф. 

Из рис. 8.3 получаем характеристическое уравнение 

7"кз Т Ѵ}{ Т СС Я 3 Х + (Т кз —Т сс ) Тѵк № х + (Ткз— Т ѵ к + 

+ ^кз ^сг) + у с^кз—1 (8.1.19) 

и вытекающие из него необходимые и достаточное условия устой¬ 
чивости 


Т КЗ Т СС (ѵ с к к 


КЗ 


V сс т ѵк > о, 

^сс) Т ѵъ > О, 

Ткг—Тѵь + Ѵ с к кз Т сг > 0, 

1) <(Т КЗ -Т 0С ) (Г кз - 


^кз Пг 


Т Ѵк У 


( 8 . 1 . 20 ) 

( 8 . 1 . 21 ) 

( 8 . 1 . 22 ) 

(8.1.23) 

(8.1.24) 


.Здесь Т сс = (1 Л-кэк^ых )/к э к у к ус — постоянная времени совокуп¬ 
ности динамических звеньев САУ—самолет; Т С г=к С гкум 2 Д/к(рк жѵ — 
= ДІкпѵ ; 7\ж=^с/6з&ф&дг; к ъ = — к м к утр §/к у с — коэффициент пе¬ 
редачи, которой выбирается положительным с тем, чтобы обрат¬ 
ная связь в контуре самонаведения была отрицательной. 

Условие устойчивости (8.1.20) выполняется всегда, а из (8.1.21) 
вытекает неравенство Т сс <.Т КЗ =Д/2ѵ с ъ. Неравенством (8.1.22), 
которое при замене Т кз , Т сг и Т ѵк их значениями Д/2ѵ С б, ДІ^жѵ и 
Ѵс/к 3 к(рк жѵ принимает вид 



2 ѵ С б 

Д (&жѵ + у с) 


(8.1.25) 
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устанавливается минимальная величина коэффициента передачи 
к% эквивалентного звена, характеризующего динамические свой¬ 
ства информационно-вычислительной подсистемы, САУ и самоле¬ 
та как объекта управления в зависимости от остающегося времени 
наведения і н =(Д — ѵ ѵ і ѵ )/ѵ с б- При этом предполагается, что і н оп¬ 
ределяется соотношением (2,1.10) при С05ф* Г т = 1- Из (8.1.25) 
видно, что коэффициент к% нужно автоматически увеличивать па 
мере уменьшения Д или выбирать его, исходя из наименьшего 
возможного значения Д. 



Рис. 8.3 


Условие (8.1.23), эквивалентное неравенству 0 с >2а С б, показы¬ 
вает, что устойчивое самонаведение истребителя по курсу возмож¬ 
но лишь при атаках целей на догонных и догонно-пересекающих- 
ся курсах. Вместе с тем из анализа корней характеристического 
уравнения (8.1.19) следует, что при сближении истребителя с 
целью на встречно-пересекающихся курсах и завершении процес¬ 
са самонаведения за несколько километров до цели неустойчи¬ 
вость практически не проявляется. Наиболее просто в справедли¬ 
вости такого утверждения можно убедиться, если исследовать ха-' 
рактеристическое уравнение (8.1.19) при Т сс = 0, т. е. при предпо¬ 
ложении, что САУ и истребитель как объект управления безынер¬ 
ционны. Когда Г сс = 0, из (8.1.19) следует, что корни Я х 1,2 харак¬ 
теристического уравнения равны 

^Х1,2 = 

— (Т т Т ш + ѵ с к КЗ Т сг ) + [(Т’кз — 7\>к4" у с Ь кз Т сг )*-4 Т КЗ Т ѴК ( ѵ с к кз 1)]0»5 


2 Т КЗ Т ѵк 


(8.1.26) 


Анализ соотношения (8.1.26) показывает, что при сближении 
истребителя с целью на встречно-пересекающемся курсе, когда 
^'с&кз<1, оба корня (Ххі и к х2 ) рассматриваемого характеристиче¬ 
ского уравнения вещественные; при этом один из корней положи¬ 
тельный, а второй — отрицательный. При неизменных значениях 
і'с ѵ ц и йз&ф положительный корень и модуль отрицательного кор¬ 
ня возрастают вместе с уменьшением Д. Если зафиксированы Д, 
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ѵ с и &з&<р, то повышение ѵ С б приводит к увеличению как положи¬ 
тельного, так и модуля отрицательного корня. 

Расчеты по формуле (8.1.26) показывают, что для достаточно 
широкого диапазона изменений Д и а С б положительный корень 
рассматриваемого здесь характеристического уравнения является 
сравнительно малым. Так, при А 3 &<р = 0,15 с -1 , а с =300 м/с, ѵ С б= 
= 600 м/с и Др=іу^р=4 км значения положительного корня А*і 
изменяются в пределах 0,016...0,09 с -1 при изменении Д от 20 
до 8 км. Если при тех же значениях к ъ ку, ѵ с и Д ѵ скорость сбли¬ 



жения при атаке цели на встречном курсе становится равной 
500 м/с, то при изменении Д от 20 км до 8 км корень Яц лежит в 
пределах 0,014 ... 0,06 с -1 . 

Из всего сказанного выше и приведенных числовых характери¬ 
стик вытекает вывод о возможности использования метода наве¬ 
дения истребителя в наивыгоднейшую упрежденную точку при 
атаках целей на встречно-пересекающихся курсах, если время ав¬ 
томатического самонаведения самолета не будет превышать не¬ 
скольких десятков секунд. При участии летчика в процессе управ¬ 
ления самолетом это ограничение на время самонаведения сущест¬ 
венно ослабляется. Условие устойчивости (8.1.24), которое после 
замены в нем времени Т ѴК на его значение ѵ с /кзкфк жѵ принимает 
вид 

= к г ку > 

> - Ее (Лев - Тсс) - (8.1.27) 

^ді> [ кз — Т сс) (Т'кз “Ь у с ^кз Тег) — Т КЗ Т ее (^с ^кз — 01 

наряду с неравенством (8.1.25) обусловливает дополнительные 
связи между ѵ с , к яѵ , Т кз , Т сс , к кз , Т сг и коэффициентом к х . 

При более грубых оценках условий устойчивости контура са¬ 
монаведения и влияния на него параметров кинематического зве¬ 
на пренебрегают инерционностью истребителя, т. е. полагают рав¬ 
ной нулю постоянную времени Т сс . Если Г сс = 0, то с учетом нера¬ 
венств Г кз >0 и Т ѴК >0 на основе соотношений (8Л.20) — (8.1.24) 
получаются условия устойчивости контура наведения истребителя, 
совпадающие с неравенствами (8.1.22) и (8Л.23). 
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В заключение отметим, что все изложенное здесь применитель¬ 
но к методу наведения истребителя в наивыгоднейшую упрежден¬ 
ную точку встречи сравнительно легко распространяется на конту¬ 
ры самонаведения самолетов и ракет по методу прямого наведе¬ 
ния. Для этого в полученных ранее формулах и на схемах значе¬ 
ния Д (за исключением Д в формуле для Г кз ) и к м к дѵ необходимо 
полагать равными нулю и единице соответственно. 

8.2. Динамические ошибки систем самонаведения 

1. Общие сведения. Динамические ошибки систем самонаведе¬ 
ния обусловливаются их инерционностью и существенно зависят 
от характера изменения траектории цели во времени. При самона¬ 
ведении ракет динамические ошибки характеризуются вектором 
динамического промаха Ь д в плоскости рассеивания 0 Ц 2 Р У Р (рис. 
8.4). Плоскость рассеивания проходит через цель О ц и нормальна 
к вектору относительной скорости движения цели и ракеты в мо¬ 
мент окончания процесса самонаведения. Если составляющие век¬ 
тора Ьд по осям ОцУ р и 0ц2 р обозначить Ь^ д и Ь 2Д , то величина ди¬ 
намической ошибки 

Лд = (^д + Л 2 2 д) 0 ' 5 ^ (8.2.1) 

При самонаведении пилотируемых самолетов за динамические 
ошибки принимают ошибки наведения по курсу и тангажу в мо¬ 
мент окончания процесса самонаведения. Так, при наведении 

истребителя в наивыгоднейшую упреж¬ 
денную точку встречи динамическими 
ошибками системы самонаведения явля¬ 
ются углы Дгід и Двід, равные Д г і=Л нг/&нм 
и Дві=Лнв/йнм соответственно при’опреде¬ 
лении Дгі и Дві без учета каких-либо па¬ 
разитных возмущений на самолет и аппа¬ 
ратуру управления им. Если применяет¬ 
ся метод прямого наведения самолета, та' 
под динамической ошибкой его системы 
самонаведения понимают углы ф гд и ф В д* 
равные углам ф г и <р в соответственно, ко- 
Рис. 8.4 торые находятся в тех же условиях,. 

что и Дгі, Дві. 

При высококачественном выполнении всех устройств и подси¬ 
стем, входящих в систему самонаведения, перекрестные связи 
между каналами управления незначительны и при определении ди¬ 
намических ошибок этими связями пренебрегают. Тогда й 2Д и 
Ь уж или Дгі д и Дві д , либо ф гд и ф В д независимы, и находят динами¬ 
ческие ошибки отдельно для канала курса и для канала тангажа; 
причем методика вычисления динамических ошибок для каждого» 
из двух каналов самонаведения является одинаковой. 

Чтобы охватить значительную часть систем самонаведения ра¬ 
кет и сделать изложение конкретным, будем рассматривать мето- 
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дику определения и возможности уменьшения динамической ошиб¬ 
ки к УА при условии, что ракета наводится в вертикальной плоско¬ 
сти по методу пропорционального сближения. В процессе нахож¬ 
дения Н уж индекс «у» для краткости записи в последующем всюду 
опускается. 

Помимо того покажем, как можно вычислить и за счет чего 
можно снизить динамическую ошибку наведения истребителя по 
курсу в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи. Получаю¬ 
щиеся при этом результаты достаточно легко распространяются 
на системы самонаведения самолетов и ракет, управляемых по 
методу прямого наведения, если соответствующим образом пре¬ 
образовать уравнения (8.1.17) и (8.1.18). 

2. Динамические ошибки систем самонаведения ракет при про¬ 
порциональном наведении. Динамическую ошибку систем самона¬ 
ведения ракет для вертикальной плоскости находят как значение 
текущего промаха в момент времени, соответствующий окончанию 
процесса самонаведения. Из сказанного следует, что 

= ( 8 . 2 . 2 ) 

где к іѵ .— значение текущего промаха к уі в конце процесса само¬ 
наведения. 

Текущий промах рассчитывается по формуле (2.4.2) при за¬ 
данных значениях Д и ѵ 0 . В такой ситуации задача по вычислению 
куі сводится к определению закона изменения угловой скорости 
линии визирования со в на основе исследования контура самонаве¬ 
дения. Проведение такого исследования в полном объеме возмож¬ 
но лишь при использовании ЭВМ; причем для получения общих 
закономерностей, свойственных анализируемой системе самонаве¬ 
дения, требуется изучить огромное число вариантов решений зада¬ 
чи при различных условиях наведения ракеты. Поэтому остаются 
актуальными аналитические методы исследования, хотя их исполь¬ 
зование связано со множеством существенных упрощений, которые 
приходится принимать при анализе. Несмотря на то, что решения, 
получаемые при аналитическом исследовании, носят приближен¬ 
ный характер, они позволяют оценить качественно наиболее суще¬ 
ственное влияние параметров аппаратуры управления на динами¬ 
ческую точность систем самонаведения. Аналитически решаются 
обычно линеаризованные уравнения контура самонаведения. 

Если учитывать нестационарность кинематического звена, то, 
как отмечается в [54], даже при «замораживании» остальных па¬ 
раметров линеаризованного контура самонаведения возможность 
получения точного аналитического решения дифференциальных 
уравнений такого контура при определении <о в ограничивается все¬ 
го двумя частными случаями. В первом из них предполагается, 
что головка самонаведения, СУР и ракета как объект регулирова¬ 
ния являются безынерционными динамическими звеньями, а вто¬ 
рой случай допускает считать всю совокупность этих элементов 
контура самонаведения эквивалентным инерционным (апериоди¬ 
ческим) динамическим звеном. При этом во втором ^случае реше- 
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ние получается в замкнутой форме лишь при некоторых частных 
значениях параметров контура самонаведения, а при иных пара¬ 
метрах контура решение возможно только в форме бесконечного 
ряда [54]. Вместе с тем в [93] рассматривается метод эквивалент¬ 
ных возмущений, на основе которого можно находить точные ана¬ 
литические решения дифференциального уравнения любого поряд¬ 
ка при условии, что линеаризованный контур самонаведения со¬ 
держит один переменный параметр Д, изменяющийся по закону 
До —Усб^> где До — дальность до цели в момент начала самонаве¬ 
дения. В соответствии с этим методом на основе динамической 
структурной схемы контура самонаведения составляется диффе¬ 
ренциальное уравнение для комплексной передаточной функции 
Фкс($, і) контура. При единственном переменном параметре Д= 
= До—у С б і получается дифференциальное уравнение первого по¬ 
рядка. Решив его, находят Ф кс ($, 0> а затем путем, например, об¬ 
ратного преобразования Лапласа определяют И у и Метод эквива¬ 
лентных возмущений существенно расширяет возможности анали¬ 
тического исследования контуров самонаведения. Ограничения 
при реализации данного метода связаны со сложностями в ряде 
случаев вычисления обратных преобразований Лапласа и возмож¬ 
ностью учета лишь одного изменяющегося по закону До — ѵ С бі па¬ 
раметра в уравнении контура. 

Принцип «замораживания» переменных коэффициентов в ли¬ 
неаризованных уравнениях контура самонаведения не наклады¬ 
вает жестких ограничений на сложность математической модели 
его аппаратуры управления и позволяет получить достаточно про¬ 
сто отыскиваемые формульные зависимости. Однако в каждом 
конкретном случае возникает необходимость определять границы 
применимости получаемых решений. Для этого нужно учитывать 
изложенные в гл. 1 условия, при которых допустимы линеариза¬ 
ция уравнений процесса самонаведения и «замораживание» их 
коэффициентов. Кроме того, полезной является проверка резуль¬ 
татов путем решения уравнений контура самонаведения с по¬ 
мощью ЭВМ без «замораживания» их коэффициентов. 

Решим прежде всего вопрос о динамических ошибках Л д , учи¬ 
тывая изменение во времени коэффициентов кинематического 
уравнения и полагая безынерционными ГСН, СУР и ракету, рас¬ 
сматриваемую в качестве объекта управления. 

Как следует из рис. 8.1, при Г г =Г ср =0 и управлении ракетой 
по методу пропорционального наведения процесс изменения угло¬ 
вой скорости линии визирования <о в описывается уравнением 

Д Н"" (^ср ^ ^сб) = /нц» (8.2.3) 

Если цель маневрирует с неизменным ускорением / Н ц=/нцо> а 
угловая скорость линии визирования и дальность до цели при і=і 
= 0 составляют со в о и До соответственно, то решение уравнения 
(8.2.3) имеет вид [54] 

©В =|^во + ^( 1 -^р) /то. (8.2.4) 
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(8.2.5) 


Здесь введено обозначение 

М {&ср 2 »сб)/»об 

и учтено, что 

Д ^ До ^сб 

При ^ С р=1 (см. § 8.1) и А г =Л^о^сб угловая скорость 

1 ( « д м *- 2 


0)8 Д ЛГо-2 Ш « + (ІѴо _2) 0св 


( 


1 




\ * 

—2 I /нцО* 


( 8 . 2 . 6 ) 

(8.2.7) 


Первое слагаемое в этой формуле характеризует процесс уста¬ 
новления со в ='СОв(0> вызванный наличием начальной угловой ско¬ 
рости сово» а второе слагаемое представляет составляющую угло¬ 
вой скорости сов, обусловленную маневром цели. Если N^>2 и- 
Д-Я), то слагаемое Д Но ~ 2 / До^ 0 “ 2, сово стремится к нулю. При выпол¬ 
нении того же неравенства ІУ 0 >2 второе слагаемое с уменьше¬ 
нием Д до нуля стремится к постоянной величине / Н цо/(^о—2)а С б- 
При Ѵо^Ѵсб и достаточно большом времени наведения, когда 
отношение ( Д/До) Но ~ 2 практически равно нулю, а составляющая 
угловой скорости <о)в> обусловленная маневром цели, близка к 
установившемуся значению, текущий промах 



Д 2 о) в 

^сб 


_1_ /АѴ; _ А * 2 

ЛГ*-2 V 0* / /НЦ ° ЛГ 0 -2 



( 8 . 2 . 8 ) 


где — время, оставшееся до пересечения ракетой плоскости 
рассеивания. 

В этих условиях динамическая ошибка 

Ад= ^5г / нц °- (8 - 2 - 9) 

Здесь Аі к — промежуток времени, который требуется ракете для 
преодоления участка неуправляемого полета. Как следует из 
(8.2.9), динамическая ошибка для рассматриваемого идеализиро¬ 
ванного контура самонаведения при заданном маневре цели опре¬ 
деляется лишь временем Д^ к и величиной навигационной постоян¬ 
ной Чтобы ошибка Н д имела конечное значение, требуется на¬ 
вигационная постоянная Л/’ 0 >2. Неравенство Л^ 0 >2 согласуется с 
условием устойчивости (8.1.12), которое было получено для кон¬ 
тура самонаведения с «замороженными» параметрами. 

Если динамические свойства РГС, СУР и ракеты как объекта 
управления таковы, что Г г =0, а Гср^О, то на основе рис. 8Л по¬ 
лучается связывающее <о в и /нц уравнение, решение которого при¬ 
водит к довольно сложной формульной зависимости <о в от пара¬ 
метров контура самонаведения. Характерно при этом то, что 
стремление Д к нулю вызывает интенсивное возрастание угловой 
скорости, приводящее к потере устойчивости системой самонаве¬ 
дения. 

Если переменные коэффициенты «заморожены», то динамиче¬ 
ская структурная схема обобщенного контура самонаведения име- 
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ет вид, представленный на, рис. 8.5. Передаточная функция 

И^кзі (/ 7 ) = “:—г-=“———- характеризует квазистатическое зве- 

Унц-Ун 'КЗ Р - 1 

но (1.3.29), а УР 2 (р) содержит интегратор кинематического звена, 
преобразующий угловую скорость ісо в в угол е [см. уравнение 
(1.3.28)], и передаточные функции ГСН, СУР и ракеты. 



Рис. 8.5 


Из рис. 8.5 получается 

и _ Д 2 Ц^кзі (р) _ Д 2 Фкс (р) : 

Уі ѵ 0 1+Г к31 (р)1Г 2 (/>) /нц у 0 /нц ’ 


( 8 . 2 . 10 ) 


где Фкс(р) — передаточная функция замкнутого контура самона¬ 
ведения с входным и выходным воздействиями /нц и о) в соответст¬ 
венно. 


Формулой (8.-2.10) определяется мгновенное значение текущего промаха 
Н У і как функции времени. Однако для оценки динамической точности системы 
самонаведения нужны числовые характеристики к уі . В теории автоматического 
регулирования такими характеристиками являются часто установившиеся зна¬ 
чения динамических ошибок. При определении- текущего промаха в установив¬ 
шемся ірежиме Фкс ( р ) раскладывается в ряд по степеням р в окрестностях 
точки р— 0. В результате получается установившееся значение текущего про¬ 
маха 


. Д 2 / . , *Унц . , с к & Унц | \ 

п У і у = Г - ( Г 0 Уни + Сі 77 ” "Ті : г • • • )» 


ѵ : 


с оІн*+ с і-^ + 


к\ 


йі 


Л 


( 8 . 2 . 11 ) 


где коэффициенты ошибок Ск (&—0, 1, 2, ...) равны 


Ск = 


3 Фкс ( Р ) 
йр к 


( 8 . 2 . 12 ) 


р=0 


Закон изменения / Н ц=/нц(0 зависит от принятой гипотезы о движении це¬ 
ли. На практике этот закон часто задают в виде полинома 


п 


п 


У нц — 2 °* ^ 9 


(8.2.13) 


і=0 


где коэффициенты а* являются либо детерминированными или случайными ве¬ 
личинами с известными статистическими характеристиками. Если все коэффи¬ 
циенты йі фиксированы, то промах к у і рассчитывается для конкретно выбран¬ 
ного закона движения цели. При случайных значениях а* вычисляются стати¬ 
стические характеристики промаха, определяющие целую совокупность наведе¬ 
ний при различных маневрах цели. 
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Когда /нц=/нцл = сэм§1, го, как следует из (8.2.11) и (8.2.12), 

Л 2 

Ьу і у= Фкс (0) /нц О • (8.2.14) 

ѵ о 

Для контура, динамическая структурная схема которого изображена на 
рис. 8.1, лри Ѵ 0 ~Ѵ С б 

—• (|т5 > 

Когда & С р = 1 и к г — ЫоѴсб, получается соотношение, которое полностью совпа¬ 
дает с (8.2.8). 'Совпадение объясняется тем, что ів обоих случаях определялись 
установившиеся значения динамических ошибок, копда инерционность системы 
самонаведения не оказывается на величине этих ошибок. 

3. Динамические ошибки систем самонаведения самолетов по 
курсу при наведении их в наивыгоднейшую упрежденную точку 
встречи или по методу прямого наведения. Вследствие сравнитель¬ 
но большой дальности до цели в тот момент времени, когда за¬ 
канчивается самонаведение самолета, применение метода «замо¬ 
раживания» переменных параметров контура самонаведения само¬ 
лета приводит к меньшим погрешностям вычисления динамической 
ошибки, чем динамического промаха для системы самонаведения 
ракет. Поэтому данный метод используется в последующем; при¬ 
чем для сокращения записей динамическая ошибка обозначается 
не символом Д г і д , а символом Д д . 

Поскольку мгновенное значение динамической ошибки наведе¬ 
ния самолета по курсу в наивыгоднейшую упрежденную точку 
встречи в плоскости курса 

Дд = Д гк , (8.2.16) 

где Дгк — ошибка А г і в конце процесса самонаведения, для вычис¬ 
ления Ад следует прежде всего найти А г і при любом текущем вре¬ 
мени і как функцию /б Ц . Для получения при этом более обозримых 
результатов будем полагать, что в качестве измерителя угла ф г 
и угловой скорости сог при наведении самолета в наивыгоднейшую 
упрежденную точку встречи используется угломерное устройство 
со скоростной коррекцией и индикаторной стабилизацией, качест¬ 
во функционирования которого не зависит от колебаний самолета 
вокруг центра масс. Кроме того, будем считать, что угол атаки « 

равен нулю и измерения Д и Д производятся с пренебрежимо ма¬ 
лыми ошибками. В таких условиях на основе рис. 7.13 получается 
динамическая структурная схема анализируемого контура, пред¬ 
ставленная на рис. 8.6. На данной схеме ѴР\(р) =кпу> (р) = 

= &дв/р, №(р) =—[р {I + кпвксг) + кщкпв] и №з (р) — передаточная 

р 

функция совокупности динамических звеньев между точками а и 
Ь на рис. 7.13. Если принять обоснованное на стр. 281 равенство 
А ф =&сг^ум 2 , введенную на стр. 272 передаточную функцию 

Ц7д (р) =, от которой зависит Н7 3 (р), то, с помощью рис. 8.6, 

Р 


' находим 
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Дг1 = 


- (*дрФг + Дю г )> 


(8.2.17) 


С ДѴ 


где 


№ (р) 

Г 3 (р) /бц ’ 

Г (/7) . 


(8.2.18) 

(8.2.19) 


Пг (Р) = ^КЗ К (Т’ѵтр Р + 1)6и X 

Х [~СГ Р 2 Р + ^) + *э (Р + *)] — 

—кпу к № Рз Рф ЬуД(р + к)}, 

^СОГ (р) = Ркз К Р (Т’ѵтр Р + 1 ) К X 

X [-у- Р 2 (Г т р + ^ (р + к) +к иу ^ДВ ^3 ^Д» к э ку (р~\~ к) }, 

№ 3 (р) = (Т К3 р-1){ѵ с р(Ту П р+ 1)Х 

х К |-^- р 2 (Тур+к 2 ) + Кку(р + к) + к пу Рдв& 3 /г ф 6 Д0 к % ку(р +А>)| |,+ 

+ &пу ^дв к 3 ку ѵ с к КЗ к э к у (Д р + к^х) (р + к), 
к% 1 к э ку кф ХУ 
ки — р (1 “Н к% в к с ^) "4” к пу кд В . 
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Рис. 8.6 


Положив в формуле (8.2.17) Д =О и считая при этом, что 
ТцзфОу получим необходимые для определения Д Г і расчетные со¬ 
отношения при методе прямого наведения самолетов. Поэтому по¬ 
лучаемые в дальнейшем результаты для метода наведения само¬ 
лета в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи легко рас¬ 
пространяются на метод прямого наведения. 

Когда измерители ср г и <о г можно считать безынерционными* 
т. е. при (р) Ѵ^ 2 (р)І^ (р) = К а также при условии, что постоян- 
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ные времени Г ѵтр , Т ѵ и коэффициент к можно считать равными 
нулю, на основании (8.2.17) — (8.2.19) получается следующее до¬ 
статочно простое соотношение для определения Д г1 : 


ті 


Сдѵ 


X 


X 


Ѵ С ^КЗ (Д Р + Ьцѵ) (Т'сс Р + 1) /бц 


(Т'кз Р — 1) [ у с Р (Тсс Р + 1) + ^д»1 Ч" ^кз (^до Ч - 7? р) 


. ( 8 . 2 . 20 ) 


Здесь постоянная времени Т сс определяется той же формулой, что 
и в неравенстве (8.1.20). 

Используя широко известный в теории автоматического регу¬ 
лирования метод разложения передаточной функции Ф К с (р) = 
= Дп//бц в ряд по степеням р в окрестности точки р = Ос помощью 
1(8.2.20) или соотношений (8.2.17) — (8.2.19), подобно тому, как 
это делалось применительно к контуру самонаведения ракет, мож¬ 
но найти установившееся значение Д ду динамической ошибки Д д . 
Если, например / бц = / бц0 = : соп5І, то как из формул (8.2.17) — 
(8.2.19), таки из формулы (8.2.20) получим 

Дду = ^скЛкзк/бцо/ [&дѵк&3к&<р (ѴскЬкзк 1)]- Здесь Ѵ СКі ^сзк» ^Зк» ^дш ЗНа- 
чения Ѵсіккзі &з, в конце процесса самонаведения. 

Для плоскости продольного движения динамические ошибки 
определяются так же, как и для плоскости бокового движения. 


8.3. Ошибки систем самонаведения, обусловленные 

радиопомехами 

1. Общие сведения. Ошибки систем самонаведения, обуслов¬ 
ленные радиопомехами, называют чаще всего флюктуационными. 
Флюктуационные ошибки, будучи случайными, характеризуются 
математическим ожиданием и дисперсией вектора, определяющего 
ошибку наведения управляемого объекта (УО) за счет помех, по¬ 
ступающих на измерители фазовых координат в каналах управле¬ 
ния боковым и продольным движениями УО. 

Для систем самонаведения ракет этот вектор отображает про¬ 
мах Ьф ракеты в плоскости рассеивания, вызываемый радиопоме¬ 
хами естественного и искусственного происхождения, действую¬ 
щими на РГС. Составляют вектор Ьф его проекции Ь 2 ф и Ь^ф на 
оси абсцисс и ординат прямоугольной системы координат в пло¬ 
скости рассеивания. При самонаведении пилотируемого самолета 
по методу прямого наведения флюктуационные ошибки характе¬ 
ризуются угловыми отклонениями ф Г ф и ф В ф продольной оси само¬ 
лета относительно линии визирования в плоскостях бокового и 
продольного движений. Эти отклонения образуют вектор А П рф. 
Флюктуационная ошибка системы самонаведения самолета в наи¬ 
выгоднейшую упрежденную точку встречи представляется векто- 
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ром А Н ф, составляющими которого являются флюктуации углов 
А Г ф и Л В ф цектора воздушной скорости самолета по отношению к 
заданному направлению полета в тех же плоскостях бокового и 
продольного движений. Считается, что векторы А пр ф и А Н ф обус¬ 
ловливаются радиопомехами, действующими на радиоаппаратуру 
соответствующих систем самонаведения. 

В общем случае ортогональные составляющие вектора флюк- 
туационных ошибок взаимно коррелированы. Однако при реали¬ 
зуемом в последующем учете только естественных помех, основны¬ 
ми из которых являются угловые и амплитудные флюктуации при¬ 
нимаемых радиосигналов, этой корреляцией пренебрегают и рас¬ 
сматривают по отдельности каждую из двух составляющих векто¬ 
ра флюктуационных ошибок. На практике интересуются чаще все¬ 
го математическим ожиданием и дисперсией флюктуационной 
ошибки в рассматриваемом канале управления, именуемых ста¬ 
тистическими характеристиками этой ошибки. 

Наиболее точно статистические характеристики флюктуацион¬ 
ных ошибок удается получать лишь методами смешанного модели¬ 
рования контуров самонаведения, что может быть осуществлена 
только при наличии реальных источников радиопомех и соответст¬ 
вующих радиоэлектронных устройств обработки, входящих в ин¬ 
формационно-вычислительную подсистему исследуемого контура. 
Чтобы знать помехоустойчивость системы самонаведения еще на 
этапе ее проектирования, прибегают к математическому моделиро¬ 
ванию контура самонаведения, а также аналитическому решению 
его уравнений. Аналитически удается находить обычно сравни¬ 
тельно грубые оценки флюктуационных ошибок, поскольку прихо¬ 
дится иметь дело с линеаризованными уравнениями для всех со¬ 
ставных частей контура самонаведения. Такие оценки используют¬ 
ся в качестве предварительных для последующего их анализа ме¬ 
тодами моделирования. 

Наиболее просто задача по определению флюктуационных оши¬ 
бок линеаризованной системы самонаведения решается аналитиче¬ 
ски при возможности «замораживания» переменных коэффи¬ 
циентов в уравнениях, описывающих процесс самонаведения. Та¬ 
кая возможность имеется обычно без значительного искажения 
существа дела при анализе систем самонаведения пилотируемых 
самолетов, когда расстояние между ними и целями к концу про¬ 
цесса самонаведения достаточно большое. Это бывает, например, 
в тех случаях, когда самонаведение самолета заканчивается пу¬ 
ском ракет, стрельбой из пушки или сбросом бомб. В то же время 
принцип «замораживания» переменных коэффициентов далеко не 
всегда допустим при определении флюктуационных ошибок само¬ 
наведения ракет. Как показывают исследования [93], статистиче¬ 
ские характеристики флюктуационных ошибок, получаемые в про¬ 
цессе решения дифференциальных уравнений контура самонаведе¬ 
ния ракет с учетом переменности коэффициентов и при их замора¬ 
живании, оказываются близкими друг к другу при выполнении 
следующих двух неравенств Д к /ѵ С б^0,25 с, Г ср <0,2 ... 0,4 с. 
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Здесь, как и раньше, Д к > ѵ с в и Г ср — дальность до цели в момент 
окончания процесса самонаведения, скорость сближения ракеты с 
целью и постоянная времени системы СУР—динамика ракеты. 
Эта система в [93] моделировалась апериодическим динамиче¬ 
ским звеном, а ГСН предполагалась безынерционной. 

При определении флюктуационных ошибок на основе линеари¬ 
зованных уравнений контура самонаведения нужно тщательно 
проверять выполнение условий, при которых можно линеаризовы- 
вать уравнения, и обращать особое внимание на отсутствие таких 
нормальной и боковой перегрузок, которые превышают предель¬ 
но допустимые их значения. 

Если условия для линеаризации уравнений не выполняются* 
полезным может оказаться метод статистической линеаризации. 

В данном параграфе рассматриваются методики и приводятся 
примеры приближенного аналитического определения флюктуа¬ 
ционных ошибок самонаведения ракет и самолетов при методах 
пропорционального сближения и наведения в наивыгоднейшую 
упрежденную точку встречи соответственно. Для других методов, 
самонаведения управляемых объектов флюктуационные ошибки, 
определяемые подобным же образом, здесь не оцениваются. Од¬ 
нако нужно помнить, что метод прямого наведения является част¬ 
ным случаем метода наведения в наивыгоднейшую упрежденную 
точку встречи. 

2. Флюктуационные ошибки систем самонаведения ракет по* 
методу пропорционального наведения. Поскольку составляющие 
Н г ф и Н У ф промаха Ьф считаются некоррелированными и оценива¬ 
ются одинаково, в последующем рассматривается методика опре¬ 
деления статистических характеристик промаха Н у ф при наведении 
ракеты в вертикальной плоскости, который обозначается Нф. При 
этом имеются в виду естественные радиопомехи, действующие на 
угломерное устройство РГС. В силу принципа суперпозиции, ко¬ 
торый применим к рассматриваемым здесь линейным системам* 
все управляющие воздействия предполагаются равными нулю.. 
Тогда в соответствии с уравнением текущего промаха (2.4.2) ве¬ 
личина текущего флюктуационного промаха в вертикальной пло¬ 
скости, обусловленного радиопомехами, будет равна 

т 

Ьф і~ —о>ф> (8.3.1)' 

ѵ о 

где соф — составляющая угловой скорости линии визирования в. 
вертикальной плоскости, вызванная радиопомехами. Отсюда вы¬ 
текает, что при неслучайных изменениях Д и ѵ 0 математическое* 
ожидание тщ и дисперсия йщ текущего промаха Нфі составляют: 

т Ні = Д 2 т^/ѵ о, 0 Ні = Д*Ва/ѵ 2 0 . (8.3.2), (8.3.3) 

Здесь /п й и — математическое ожидание и дисперсия угловой 

СКОрОСТИ (Оф. 

Математическое ожидание тн и дисперсия Иь флюктуационно¬ 
го промаха Нф в конце процесса самонаведения определяются зна- 
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чениями ты и Вы в момент окончания работы аппаратуры уп¬ 
равления. 

Из (8.3.2) и (8.3.3) видно/ что задача определения флюктуа- 
ционных ошибок системы самонаведения свелась к отысканию ма¬ 
тематического ожидания и дисперсии для угловой скорости соф, 
так как закон изменения дальности Д до цели и скорость ѵ 0 счи¬ 
таются известными. Для нахождения соф структурную схему кон¬ 
тура самонаведения ракеты при методе пропорционального наве¬ 
дения (рис. 7.14) целесообразно изобразить в виде, показанном на 
рис. 8.7. Поскольку рассматривается линеаризованный контур и 



Рис. 8.7 


предполагается оценивать лишь флюктуационные ошибки, управ¬ 
ляющее воздействие / нц (см. рис. 7.14) считается равным нулю, а 
входом для схемы на рис. 8.7 является флюктуационный (помехо¬ 
вый) угол 8ф, обусловленный угловыми и амплитудными флюктуа¬ 
циями радиосигналов, поступающих от цели на угломерное уст¬ 
ройство РГС. На выходе контура самонаведения действует угло¬ 
вая скорость линии визирования соф. Звено с передаточной функ¬ 
цией (р) на рис. 8.7 отображает динамические свойства сово¬ 
купности РГС, СУР и ракеты как объекта управления, а переда¬ 
точная функция ѴРкзі(р) определяется уравнением (1.3.29) при 
] иц =0 и замене / н на / Н ф, где флюктуирующее нормальное ускоре¬ 
ние / Н ф порождается помеховым углом еф. Рассматриваемая здесь 
задача ставится следующим образом. Для контура самонаведения 
со структурной схемой, изображенной на рис. 8.7, требуется най¬ 
ти математическое ожидание т^ и дисперсию В^ угловой скоро¬ 
сти соф при заданных параметрах контура и известных статистиче¬ 
ских характеристиках флюктуационного сигнала вф. 

В связи с тем что математическое ожидание угловых и ампли¬ 
тудных флюктуаций (шумов) равно нулю, выполняется равенство 

=0, и поэтому нужно находить лишь дисперсию В^. Для вы¬ 
числения Вф при учете переменных коэффициентов в уравнениях 
контура 'самонаведения и условии, что шум 8ф является белым с 
односторонней спектральной плотностью О^ =О у -\-О и Дк 2 где 
Оу,. Сиз односторонние спектральные плотности угловых флюктуа¬ 
ций и помехового напряжения и а на выходе пеленгатора, пригод¬ 
на формула 
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( 8 . 3 . 4 ) 


А» = ~І 

^0 

Наиболее сложно для (8.3.4) найти импульсную характеристи¬ 
ку §(*> т) контура. Для этого требуется решать дифференциальное 
уравнение с переменными коэффициентами. Возможность точного 
аналитического решения такого уравнения ограничивается упоми¬ 
навшимися в § 8.2.2 двумя частными случаями [54]. Если переда¬ 
точная функция для совокупности РГС—СУР—динамика ракеты 
имеет произвольный вид, но содержит всего один переменный па¬ 
раметр Д = До — Ѵсбі, то точно т) может быть определена ме¬ 
тодом эквивалентных возмущений [93]. 

В остальных случаях функцию т) приходится находить ме¬ 
тодом моделирования с использованием системы уравнений, сопря¬ 
женной исходной линеаризованной системе уравнений для контура 
самонаведения [93, 102]. 

Примеры, иллюстрирующие методики аналитического нахож¬ 
дения функции т) и дисперсии Он для промахав ракет при 
учете переменности коэффициентов в линеаризованных уравне¬ 
ниях контуров самонаведения, можно найти в [54, 93, 102]. Из 
этих примеров, равно как и из качественного анализа самих ли¬ 
неаризованных уравнений, следует, что для снижения дисперсии 
Он нужно уменьшать дальность Д к неуправляемого полета раке¬ 
ты, навигационную постоянную N о и постоянную времени совокуп¬ 
ности динамических звеньев, с помощью которых моделируются 
ГГС, СУР и ракета, а также увеличивать результирующий коэф¬ 
фициент передачи этих звеньев. Одновременно оказывается, что 
Он тем выше, чем больше общее полетное время ракеты. 

При «замораживании» переменных коэффициентов в линейных дифферен¬ 
циальных уравнениях контура самонаведения ракеты на -отдельных участках ее 
траектории получается стационарная система автоматического регулирования 
для каждого из этих участков. Бели контур самонаведения, схема которого 
показана на рис. 8.7; считается стационарным, а шум 8<*> является белым со 
спектральной плотностью О ѵ , то дисперсия угловой скорости линии визирования 

о 00 

=-^||Фкс(І<0)| 2 4(0. (8-3.5) 

о 

Здесь Фис (/со) — комплексный коэффициент передачи замкнутого контура само¬ 
наведения, на входе и выходе которого действуют сигналы 8<*> и (Оф соответ¬ 
ственно. Формула (8.3.5) верна лишь для установившегося режима, т. е. при 
условии, что время самонаведения много больше эквивалентной постоянной 
времени контура самонаведения. 

Интегрирование (8.3.5) при учете формулы для Ф к с (/со), получаемой на ос¬ 
нове рис. 8.7, и использование формулы (8.3.3) позволяют найпи Ьль после чего 
появляется возможность вычислить Ън. 

Чтобы проиллюстрировать изложенный путь определения дисперсии йн 
при «замороженных» переменных коэффициентах в дифференциальных уравне¬ 
ниях, рассмотрим пример, когда передаточная функция №і(р) =/нф/вф = 
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— Л^сбр/^срР+І), т. е. когда РГС эквивалентна дифференцирующему эвену 
с іп ер еда то иной функцией ЫоѴсбр, а ідинаімические свойства совокупности СУР и 
^ракеты как объекта управления характеризуются инерционным эвеном с еди¬ 
ничным коэффициентом 'передачи и постоянной времени, равной Г ср . При та¬ 
ких исходных предпосылках интегрирование (8.3.5) в соответствии с широко 
известной методикой [33] дает 

Вф — N1 6^/16 Т К аТ С ф(Т К а Т с р). (8.3.6) 


Дисперсия текущего промаха для рассматриваемого примера, как это видно из 
(8.3.3) и (8.3.6), должна вычисляться по формуле 



(8.3.7) 


Здесь следует отметить, что, если иметь в виду динамическую структурную 
.схему, показанную на рис. 8Л при к сР = 1, и Г ср = 0, то дисперсия текущего 
промаха Вщ также будет определяться формулой (8.3.7), в которой Г ср сле¬ 
дует заменить на Т г . Когда считаются отличными от нуля и Т ѵ и Г ср , но мож¬ 
но считать, что 7 г Г ср р 2 < (7 , г + 7 , ср )р+ | 1, ів формуле (8.3.7) вместо 7 СР нужно 
щисать 7 , г +7 , ср . 

Цри замене входящих в (8.3.7) дальности Д, скорости ѵ 0і спектральной 
плотности бу, и постоянных времени Т КЗ и Г ср их значениями, которые они 

принимают в момент і К окончания управления ракетой, формула (8.3.7) будет 
характеризовать дисперсию Он конечного промаха ракеты. Анализ формулы 
(8.3.7) при і — і к позволяет сделать следующие выводы. Дисперсия Эн растет 
с увеличением навигационной постоянной ІѴ 0 , о чем уже говорилось раньше, а 
также неуправляемого участка полета ракеты и спектральной плотности 

Если Гкз при і—ік много больше Г ср , то снижение Г ср (или Т г , если Г ср = 0) 
повышает Ьн. В то же время стремление Г ср (или Т г ) к Т кз приводит к рез¬ 
кому увеличению Он, что связано с приближением контура самонаведения к 
: неустойчивом у состоянию [см. равенство .(8.1.10)]. Из всего здесь сказанного 
следует идентичность выводов (без учета количественных оценок) о связи Он 
с параметрами контура самонаведения независимо от того, «замораживались» 
они при определении Ьн или считались переменными. 


3. Флюктуационные ошибки систем самонаведения самолетов 
по курсу в наивыгоднейшую упрежденную точку встречи. Чтобы 
приближенно определить флюктуационные ошибки систем само¬ 
наведения самолетов по курсу в наивыгоднейшую упрежденную • 
точку встречи при идеальном обтекателе антенны РЛС, нужно про¬ 
анализировать при «замороженных» переменных коэффициентах 
динамическую структурную схему контура самонаведения, пока¬ 
занную на рис. 8.8. Эта схема получается из рис. 8.6 при /бц=0, 
введении входного помехового воздействия еф для следящего уг¬ 
ломерного устройства РЛС и замене /б, е к , (о г , ф, Фг и Ап на /бф, 
вкф, (о Г ф, фф, Фгф и Д Г ф* соответственно. Параметр Д Г ф* на рис. 8.8 
характеризует текущее значение флюктуационной ошибки Д Г ф, а 
/бФ» 8кф> озгф» фф и фгф представляют /б, 8к> озг» ф и фг при учете по¬ 
мехового воздействия еф. Помеховые ошибки автодальномера 
РЛС здесь не принимаются во внимание, поскольку их вес в об¬ 
щей погрешности контура самонаведения, на который действуют 
лишь естественные помехи, намного меньше, чем вес ошибок угло¬ 
мерного устройства. 

Как следует из рис. 8.8, 

^гф* 7 (Ьдѵ Фгф + Дсо Г ф). (8.3.8) 

«до 
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Рис. 8.8 


В силу того что математические ожидания /я ф и /п й угла <р Г ф и т 
угловой скорости (Орф обычно равны нулю, требуется отыскивать, 
лишь спектральную плотность Оф*(со) и дисперсию Бф * ошибки* 

Лгф*. 

На основе рис. 8.8 и соотношения (8.3.8) получается 

Офі (со) = |Ф (/ со)| 2 Сеф (со). (8.3.9) 

Здесь Ф(]со) — передаточная функция системы, входным и выход¬ 
ным воздействиями которой являются 8ф и А Г фі соответственно, а 
Сеф (о) — односторонняя спектральная плотность помехового- 
воздействия еф. 

Определив Оф*((о), найдем установившееся значение дисперсии 

^Ф/ = Г”?°Ф<( <Й ) Й<0 - (8.3.10) 

о 

Отсюда, положив параметры функции Сф*(со) равными их зна¬ 
чениям в конце процесса самонаведения, получим формулу, по¬ 
зволяющую рассчитывать дисперсию Бф, которая характеризует 
обусловленную радиопомехами ошибку определения параметра 
Агф* при і = і к . 

Если принять во внимание введенные на стр. 289 функции 
иГі(р)=Л П у, ^2 (р) = ^дв/р, № (р) = 1/р [р ( 1 + &дв&сг) “I" ^пУ^дв] » И 

также функцию № 3 (р), отображающую динамические свойства 
звеньев между точками а и Ь 'на рис. 7.13, то на основе рис. 8.8 
можно найти Ф(р) и Ф(ісо) в явном виде. Полученная таким об¬ 
разом функция Ф(ісо) совместно с заданной функцией Сеф (со) 
позволяет определить с помощью (8.3.9) спектральную плот¬ 
ность Оф*(со), а затем на основе соотношения (8.3.10) вычислить 
дисперсию ІЭфі. Однако в связи с тем, что Ф(ісо) при указанных 
выше функциях ѴРі(р), ѴР 2 (р), №(р) и № 3 (р) содержит слагае¬ 
мые, зависящие от р 7 , формула для Бф * оказывается практически 
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необозримой. Более наглядные результаты получаются при допу¬ 
щении о безынерционное™ совокупности динамических звеньев, 
отображающих САУ и самолет как объект управления, т. е. при 
№ з(р) =к 3 . Такое допущение несущественно сказывается на точ¬ 
ности определения поскольку учтены инерционности угломер¬ 
ного устройства и, кроме того, на сравнительно больших дально¬ 
стях до цели, при которых заканчивается процесс самонаведения 
самолета, основная инерционность в контур самонаведения вно¬ 
сится кинематическим звеном. Следует также отметить, что на 
практике всегда выполняется неравенство кд В к ст ^>\. В таких усло¬ 
виях при ѴР 3 (р)==к 3 и к дв ѵ С б^>1 из рис. 8.8 следует равенство 


Ф (Р) 


Ьдѵ С 3 Р 3 + ^2 Р* + Ч Р 
кдѵ ( с 3 Р 3 + ^2 Р 2 + ^і/7+^о) 


(8.3.11) 


Здесь с г = кц Ѵ к пу к дв [к 3 А? ф Д ( 1 — ѵ с к КЗ ) — ѵ с ] у (8.3.12) 

^2 [^пу кд В (Ѵ с Д) Ѵ с ] ѵ с к КЗ к пу кд Ъ к 3 к ф Д^, (8.3.13) 

с 3 кд В к сг ѵ с Т К31 (8.3.14) 

Ло ~ кцу кд В к 3 ку кдѵ (ѵ с к КЗ 1), (8.3.15) 



к иу кд В [к 3 А> ф (ѵ с к т Д + ѴсЪ 

^2 =: (^оу кд В Т К з кд В к сг ). 


(8.3.16) 

(8.3.17) 


Поскольку полиномы в числителе и знаменателе имеют одина¬ 
ковую степень, во избежание получения бесконечно большой дис¬ 
персии Ифі помеховое воздействие еф нельзя считать белым шу¬ 
мом. В реальных условиях угловые и амплитудные флюктуации 
являются низкочастотными. Односторонняя спектральная плот¬ 
ность Оу (со) угловых флюктуаций, входящих в качестве одного из 
двух слагаемых, которыми определяется вф, составляет [52] 

Оу (со) = 4 а у ДѴ(а 2 у + со 2 ). (8.3.18) 

Здесь О у = (0,157ѴД) 2 — дисперсия угловых флюктуаций; 7, — 
линейный размер цели; Д — дальность до нее; а у =4Д/ г Э п; А^эп — 
эффективная ширина спектра угловых флюктуаций, равная 
1 ...6 Гц [52]. 

Второе слагаемое, от которого зависит вф, порождается ампли¬ 
тудными флюктуациями сигнала, отражаемого целью. 

Чтобы последующее изложение было более конкретным, пелен- 
гационное устройство следящего угломера предполагается моно- 
импульсным. В такой ситуации спектральная плотность помехово¬ 
го угла еф, которую необходимо учитывать при определении 
Сфі(со), чаще всего характеризуется соотношением (8.3.18). Это 
соотношение вместе с равенствами (8.3.9) и (8.3.11) позволяет 
найти спектральную плотность Оф* (<*>), а подстановка найденной 
функции в соотношение (8.3.10) и вычисление интеграла (8.3.10) 
с помощью [33] дают 
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^У д у /2» 


(8.3.19) 



где 


/і = к\ ѵ с 3 [(<*! + сі 2 а у ) (<і 0 + а х Оу) —а 0 а у (<& 2 + с 3 Оу)] + 

+ (^о + а у) (с 2 2 —2 кд Ѵ Сі с 3 ) + с 2 1 (сі 2 + с 3 а у ), (8.3.20) 

/а = № + «у) (<*і + ^2 а у) № + «у)—^з № + а у )?— 

— сі 0 а у (й 2 + с 3 а у ) 2 (8.3.2 1 ) 

Анализ формулы (8.3.19) с учетом 'соотношений (8.3.12) — 
(8.3.17) показывает, что при фиксированных значениях кък^у ѵ Сг . 

Ѵи , Ду Д ѵ =ѵ ѵ і ѵ и а у отношение І>ф*/І> у увеличивается с уменьше¬ 
нием Д. Это во многом объясняется резким возрастанием коэффи¬ 
циента к дѵ при приближении Д к Д р , повышением 7) у и сниже¬ 
нием постоянной времени Г кз кинематического звена. 

На практике нередко представляет интерес нахождение йф * 
при расстоянии до цели Д^10...20 км, на котором может осу¬ 
ществляться пуск самонаводящихся ракет. Когда Д^10...20 км, 
роль первого слагаемого в формуле (8.3.8) пренебрежимо мала. 
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